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Delo obsega snovanje brezpilotnega letala z najvecˇjo vzletno maso 50 kg, z namenom
da dosezˇemo cˇim vecˇji dolet in cˇim daljˇsi cˇas letenja. Na podlagi podanih zahtev,
smo opredelili prioritete snovanja in dolocˇili konfiguracijo letala in njegovih sklopov.
Izvedli smo analizo vpliva vitkosti krila na aerodinamicˇne zmogljivosti letala, pri tem
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okolju MS Excel. Izracˇunali smo dimenzije, povrsˇine, mase in primerne konstrukcijske
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Abstract
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Aircraft performance optimization
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wing
This work represents the design of an Unmanned aerial vehicle whose takeoff mass does
not exceed 50 kg, with intention to maximize range and time of flight. Based on initial
characteristics, we set the design priorities and defined aircrafts configuration. We
analyzed the effect of wing aspect ratio on aerodynamical characteristics of the aircraft,
using airfoil analasys program X-foil and developed a computational program in MS
Excel. Dimensions, surface areas, masses and appropriate constructional materials were
calculatet. As a result, we designed an aircraft with high glide ration. It turned out,
that the aspect ratio of the wing in our case is upward limited not by aerodynamics,
but by structural strength.
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1. Uvod
1.1. Ozadje problema
Brezpilotna letala oz. UAV (Unmanned Aerial Vehicle) se uporabljajo v pogojih, ki so
za letala s posadko prenevarna, dolgocˇasna in kadar posadka predstavlja breme in ne
prinasˇa pozitivnih prispevkov pri izvajanju naloge. Uporabljajo se za namene, kot so
izvajanje meteorolosˇkih meritev, vizualno opazovanje okolice in posredovanje podatkov
na odrocˇnih obmocˇjih.
Brezpilotno letalo se tako po namembnosti lahko priblizˇa satelitu, le razdalja od Zemlje
je manjˇsa. Razmere na trgu kazˇejo vedno vecˇje povprasˇevanje po brezpilotnih letalih,
ki so cenovno ugodna, so sposobna cˇim dlje ostati v zraku in imajo velik dolet. Stremi
se k dinamicˇnemu in samostojnemu sistemu, enostavnim za uporabo in primernim za
cestni transport.
1.2. Cilji naloge
Cilj naloge je zasnovati cenovno ugodno brezpilotno letalo z najvecˇjo vzletno maso
m = 50 kg tako, da bo sposobno cˇim dlje ostati v zraku in imeti cˇim vecˇji dolet. Zadnja
smernica nakazuje na letalo s cˇim manjˇsim skupnim uporom in minimalno hitrostjo
padanja pri drsnem letu. Med enostavno uporabo sistema, se poleg mnogih dejavnikov,
sˇteje tudi enostaven in hiter nacˇin vzleta in pristanka letala. Ta smernica v kombinaciji
s cˇim daljˇsim cˇasom letenja, podaja zahtevo po relativno nizki minimalni hitrosti, tako
je cilj naloge tudi zasnovati letalo z minimalno hitrostjo vmin = 20 m/s. Letalo mora
vsebovati napravo za opazovanje okolice, ki zavzema prostor v obliki krogle premera
350 mm. Zaradi izvajanja manevrov in mozˇnosti letenja v nevihtnih pogojih, moramo
zasnovati letalo, ki je sposobno prenasˇati obremenitve s pospesˇkom vsaj 40 m/s2. Da
bi omogocˇili lahek transport letala, ga bomo razdelili na vecˇ segmentov, katere se pred
uporabo na enostaven in hiter nacˇin zdruzˇi. Na podlagi ocene in analize zˇe obstojecˇih
resˇitev, se bo izbrala primerna konfiguracija letala in njegovih sklopov. Dolocˇile se
bodo velikosti aerodinamicˇnih povrsˇin, izbral se bo profil krila.
Izvedla se bo analiza vpliva vitkosti krila na letalske zmogljivosti letala. Na podlagi
trdnostnega preracˇuna glavnih delov letala, se bodo dolocˇili primerni konstrukcijski
materiali ter mase in dimenzije vecˇjih sklopov letala.
1
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2. Teoreticˇne osnove in pregled li-
terature
2.1. Vir informacij
Za zasnovo letala je potrebno znanje aerodinamike, mehanike leta letala in trdnosti.
Velik del informacij izhaja iz zapiskov iz predavanj in vaj, ki smo jih obravnavali na
Fakulteti za strojniˇstvo, Univerza v Ljubljani. Osnove aerodinamike tako izhajajo iz
zapiskov iz predavanj in vaj profesorja Tadeja Kosela [1]. Mehaniko leta letala smo
obravnavali pod vodstvom doc. dr. Viktorja Sˇajna, univ. dipl. inzˇ., zapiski iz nje-
govih predavanj so bila glavna opora pri snovanju tega letala [2]. Dodatna literatura
iz podrocˇja aerodinamike je bila knjiga z naslovom Aircraft Performance And Design
avtorja Andersona, ki smo jo uporabili kot vir informacij pri teoreticˇnem delu aerodi-
namike. Tudi njegovo najbolj znano delo je bilo uporabljeno kot vir informacij za to
diplomsko delo, to je knjiga z naslovom Fundamentals of aerodynamics, ponatisnjena
je bila leta 2010 [3]. Pri analizi profila krila, je bil uporabljen program Xfoil, razvojni
inzˇenir je Mark Drella iz MIT (Massachusetts Institute of Technology) [4]. Nekaj sli-
kovnega materiala prihaja iz internetnih strani, vecˇina pa je plod mojega lastnega dela.
2.2. Reynoldsovo sˇtevilo
Za preucˇevanje aerodinamicˇnih lastnosti telesa ki ga oteka tekocˇina, potrebujemo po-
datek o vrsti toka. Tok je lahko laminaren ali pa turbulenten. Stopnjo laminarnosti
ali turbulentnosi nam poda Reynoldsovo sˇtevilo. To je brezdimenzijsko sˇtevilo, ki se
najpogosteje uporablja za merilo pri ugotavljanju podobnosti tokov nestisljivih tekocˇin
kjer je tok nestisljiv, tezˇa pa ne vpliva na potek hitrosti.
Reynoldsovo sˇtevilo je razmerje vztrajnostnih in viskoznih sil. Vztrajnostna sila je
definirana kot zmnozˇek referencˇne dolzˇine telesa t postavljenega v tok tekocˇine, hitrosti
toka v. Viskozno silo predstavlja kinematicˇna viskoznost ν [5]. Enacˇba za izracˇun
Reynoldsovega sˇtevila je tako
Re =
t v
ν
. (2.1)
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2.3. Aerodinamicˇne sile in moment profila krila
Ko v zracˇni tok postavimo telo, na to telo delujejo tlacˇne in strizˇne napetosti. Raz-
deljene so po celotni povrsˇini telesa, ki je izpostavljena toku. Na vsak neskoncˇno
majhen del povrsˇine telesa, delujejo tlacˇne sile pravokotno, strizˇne sile pa vzporedno
na povrsˇino telesa [3].
Slika 2.1: Tlacˇne in strizˇne slie na povrsˇini ki jo obteka fluid.
Slika 2.1 prikazuje smer in velikost delovanja strizˇnih sil F⃗s in tlacˇnih sil F⃗n na ne-
skoncˇno majhen delec na povrsˇini telesa ds, ki ga oteka tekocˇina.
Strizˇne napetosti so posledica trenja med povrsˇino in tekocˇino. Sesˇtevek tlacˇnih in
strizˇnih sil ki delujejo po celotni tekocˇini izpostavljeni povrsˇini telesa, predstavlja ae-
rodinamicˇno silo [3] , kot je prikazano na sliki 2.2.
F
g
F
x
F
P
v
0
F
y
v
0
v
v
v
0
F
x
F
y R
α
v
0
Tetiva
Slika 2.2: Sila vzgona Fy, upora Fx in aerodinamicˇne sile R⃗.
Obravnavali bomo razmere na profilu krila, prikazanega na sliki 2.2. Daljici, ki povezuje
sprednji in zadnji rob profila, pravimo tetiva t. v0 predstavlja prosti tok, definiran kot
tok dalecˇ pred telesom. Po definiciji je
Fy ≡ vzgon ≡ pravokotna komponenta rezultante aerodinamicˇne sile glede na prosti
tok,
Fx ≡ upor ≡ vzporedna komponenta rezultante aerodinamicˇne sile glede na prosti tok.
Na sliki 2.3 si na cˇetrtini tetive profila, merjeno od levega roba, zamislimo tocˇko in os,
ki je pravokotna na list papirja in prebada tocˇko. Ko profil postavimo v zracˇni tok, se
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ta zaradi porazdelitve sil pricˇne obracˇati okrog osi. Tako lahko povemo, da na profil
deluje moment, v nasˇem primeru smo ga oznacˇili z Mt/4.
Slika 2.3: Moment profila krila Mt/4.
Velikost momenta pri enakih pogojih, je odvisna od izbrane lokacije merjenja. Re-
zultanta tlacˇnih in strizˇnih sil ima prijemaliˇscˇe. Cˇe bi moment merili v prijemaliˇscˇu
rezultante R, bi rezultat bil enak nicˇ, saj je rocˇica enaka nicˇ. Nasprotno bi moment bil
vecˇji, ko bi os postavili dlje od prijemaliˇscˇa rezultante tlacˇnih in strizˇnih sil [3].
2.4. Aerodinamicˇni kolicˇniki
Velikost vzgona, upora in momenta, je odvisna od hitrosti in smeri tekocˇine, gostote
tekocˇine ρ in velikosti referencˇne povrsˇine oznacˇene z A. Zamislimo si, da zˇelimo
primerjati dve krili v vetrovniku. Pri taksˇni kolicˇini spremenljivk, bi postopek bil zelo
zamuden, zato v analizo vpeljemo kolicˇnike. Definirajmo kolicˇnik vzgona Cy, upora Cx
in momenta Cm:
Cy =
Fy
pA
, (2.2)
Cx =
Fx
pA
, (2.3)
Cm =
M
p tA
, (2.4)
kjer p predstavlja velikost kineticˇnega tlaka:
p =
ρ v2
2
. (2.5)
Sila vzgona je tako definirana kot
Fy =
ρv2
2
Cy A, (2.6)
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silo upora z
Fx =
ρv2
2
CxA, (2.7)
podobno zapiˇsemo aerodinamicˇni moment M
M =
ρv2
2
CmtA. (2.8)
2.5. Zracˇni upor nestisljive tekocˇine
V aerodinamiki je zracˇni upor sila, ki deluje v nasprotni smeri relativnega gibanja
katerega koli telesa glede na tekocˇino ki to telo oteka. Pojavi se lahko med dvema
tekocˇinama ali pa med tekocˇino in povrsˇino trdega telesa. Nasprotno od trenja med
dvema telesoma, je zracˇni upor odvisen od relativne hitrosti. Zracˇni upor vedno
zmanjˇsuje hitrost tekocˇine relativno na telo v toku tekocˇine [5]. Skupni zracˇni upor
letala se v glavnem deli na:
– sˇkodljivi upor in
– inducirani upor.
Sˇkodljivi upor naprej delimo na:
– tlacˇni upor,
– torni upor in
– interferencˇni upor.
Tlacˇni in torni upor sestavljata profilni upor [1].
2.5.1. Profilni upor in mejna plast
Kadar viskozen fluid oteka telo, je tlak na prednjem delu telesa povprecˇno vecˇji kot
na zadnjem. Tej razliki tlakov pravimo tlacˇni upor. Ekstremen primer tega upora
je ravna plosˇcˇa, ki je z vecˇjo ploskvijo postavljena pravokotno na tok zraka. Upor je
zelo velik in vecˇinski del prinasˇa razlika v tlakih med prednjo in zadnjo ploskvijo [6].
Tlacˇni upor oznacˇimo z Fxt in ga definiramo z enacˇbo:
Fxt =
1
2
ρ v2 · Apreseka · Cxt . (2.9)
Z manjˇsanjem tlacˇnega upora, prihaja do izraza torni upor. Zrak se zaradi tornega
upora blizu telesa upocˇasnjuje in se ustavi ko je cˇisto blizu. Plasti zraka blizu telesa
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upocˇasnjujejo plasti dlje od telesa. To se dogaja zaradi trenja med molekulami zraka,
cˇemur pravimo viskoznost, ki je izrazˇena z Reynoldsovim sˇtevilom [6].
Plast zraka ki zajema sloje v katerih nastopajo strizˇne sile, oziroma plast med povrsˇino
telesa in popolno razvitim tokom zraka, imenujemo mejna plast. Lahko je laminarna
ali turbulentna. Laminarno mejno plast zajemajo sloji zraka, ki gladko tecˇejo eden ob
drugem in se ne mesˇajo. Turbulentno mejno plast pa predstavljajo sloji zraka, ki se
med seboj mesˇajo v vseh smereh [6].
2.5.2. Interferencˇni upor
Interferencˇni upor nastane v obmocˇju prehodov iz enega dela letala na drugega, kot na
primer med trupom in krilom, vertikalnim in horizontalnim stabilizatorjem in podobno.
Na primeru trupa in krila, razlozˇimo interferencˇni upor. Trup in krilo imata vsak svoj
zracˇni tok, masni pretok zraka cˇez oba je konstanten. Zaradi stika med trupom in
krilom, je zracˇni tok v obmocˇju stika prisiljen pospesˇiti, da pretok ostane konstanten.
Pospesˇitev zracˇnega toka povzrocˇi turbulentne razmere, ki povecˇujejo upor [6].
Slika 2.4: Izvedba glajenja prehoda med krili in trupom.
Interferencˇni upor lahko zmanjˇsamo z glajenjem prehodov med dvema komponentama,
kot je prikazano na sliki 2.4.
2.5.3. Inducirani upor
Vzgon krila, je posledica nizˇjega tlaka nad zgornjo povrsˇino krila in viˇsjega tlaka pod
spodnjo. Eksperimenti pokazˇejo, da zrak, ki potuje cˇez zgornjo ploskev krila, zavija
stran od koncev krila. Nasprotno se dogaja na spodnji strani, kjer zrak zavija proti
koncem krila. Gre za izenacˇevanje tlakov, ki se dogaja na koncih krila [3].
Na sliki 2.5 je prikazan spodnji in zgornji zracˇni tok, ki se na koncih krila zdruzˇita in
ustvarita vrtinec, ki se vrtincˇi v smeri od viˇsjega proti nizˇjemu tlaku. Uporu zaradi
vrtincˇenja, pravimo inducirani upor. Ta je odvisen od:
– velikosti sile vzgona,
– hitrosti letala,
– vitkosti krila in
7
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Slika 2.5: Prikaz tokovnic zraka pri induciranem uporu.
– oblike krila.
Koeficient induciranega upora je izrazˇen z
Cxi =
C2y
λπ
· (1 + δ) , (2.10)
kjer je δ faktor oblike kril. Za elipticˇna krila, je ta faktor enak 0 [7]. Sila induciranega
upora je definirana kot
Fxi =
1
2
· ρ · v2 · Cxi · Ak . (2.11)
2.6. Aerodinamika krila koncˇne razpetine
Aerodinamika krila, se od aerodinamike profila krila bistveno razlikuje predvsem zaradi
vpliva induciranega upora. Ta se pojavi na konceh krila in je posledica ustvarjanja
vzgona [2]. Zapiˇsemo razmerje med silo vzgona in upora krila:
Fy
Fx
=
Cy
Cx
=
Cy
Cxp +
(
1+δ
π λ
)
(Cy)2
. (2.12)
Ugotoviti zˇelimo najvecˇje razmerje med kolicˇnikom vzgona Cy in upora Cx. Enacˇbo
2.12 odvajamo in enacˇimo z 0:
d(Cy/Cx)
dCy
=
Cxo +
(
1+δ
π λ
)
Cy
2 − Cy(2
(
1+δ
π λ
)
Cy)
(Cxp +
(
1+δ
π λ
)
Cy
2)2
= 0 . (2.13)
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Cxi je tako
Cxi =
(
1 + δ
π λ
)
Cy
2 , (2.14)
od koder pa lahko izrazimo kolicˇnik vzgona
Cyopt =
√
π λ
1 + δ
Cxp . (2.15)
Enacˇbi 2.14 in 2.15 vstavimo v enacˇbo 2.12 in jo preuredimo:
(
Fy
Fx
)
max
=
(
Cy
Cxp
)
max
=
√
π λ
1 + δ
1
4Cxp
. (2.16)
Z enacˇbo 2.16 racˇunamo aerodinamiko letala v povezavi s polaro upora.
Izracˇunajmo hitrost pri najvecˇjem razmerju med Fy in Fx, cˇe predpostavimo horizon-
talen let. Takrat je Fg = Fy:
Fy = Fg =
1
2
ρv2ACy. (2.17)
Vrednost Cy, pridobljeno z enacˇbo 2.15 vstavimo v enacˇbo 2.17, izpostavimo hitrost v
in dobimo hitrost pri najvecˇjem razmerju Fy/Fx:
v(Fy/Fx)max =
⎛⎝ 2
ρ0
√(
1+δ
π λ
)
Cxp
Fg
A
⎞⎠1/2 . (2.18)
Opredelili smo enacˇbe, s katerimi dosezˇemo najdaljˇsi let krila pri danih pogojih. Po-
glejmo si sˇe enacˇbe, s pomocˇjo katerih bo krilo ostalo v zraku najdlje. To se pojavi, ko
letimo pri najvecˇjem C
3/2
y /Cx [2]. Koeficient CxL nadomestimo s polaro upora:
Cy
3/2
CxL
=
Cy
3/2
Cx0 +
(
1+δ
π λ
)
C2y
. (2.19)
Enacˇbo 2.19 odvajamo in jo enacˇimo z 0. Nato izpostavimo Cy0 in dobimo:
Cy0 =
1
3
(
1 + δ
π λ
)
C2y . (2.20)
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Iz enacˇbe 2.20 lahko opazimo, da je pri najvecˇji vrednosti razmerja C
3/2
y /Cx, nicˇelni
vzgon upora tri krat manjˇsi od upora zaradi vzgona. Da dobimo velikost (C
3/2
y /Cx)max,
enacˇbo 2.20 preuredimo:
Cy =
√
3Cx0/
(
1 + δ
π λ
)
, (2.21)
nato enacˇbi 2.20 in 2.21, vstavimo v enacˇbo 2.19 in po preureditvi dobimo (C
3/2
y /Cx)max:
(
C
3/2
y
Cx
)
max
=
1
4
(
3(
1+δ
π λ
)
C
1/3
x0
)3/4
. (2.22)
Izracˇunamo hitrost pri (C
3/2
y /CxL)max v horizontalnem letu:
Fy = Fg − 1
2
ρ0v
2ACy (2.23)
in hitrost v nadomestimo z v
(C
3/2
y /CxL )max
, Cy pa zapiˇsemo po enacˇbi 2.21:
Fg =
1
2
ρ0 v(C3/2y /CxL )max
A
√
3Cxp
(
π λ
1 + δ
)
, (2.24)
od koder izpostavimo iskano hitrost v
(C
3/2
y /CxL )max
.
v(Cy3/2/Cx)max =
(
2
ρ0
√(
π λ
1 + δ
)
1
3Cxp
Fg
A
)1/2
. (2.25)
2.7. Staticˇna stabilnost letala
Obravnavamo sistem dveh kril, vsako ustvarja vzgon, upor in moment, kot je razvidno
iz slike 2.6. Podane so tudi referencˇne razdalje in koti, s pomocˇjo katerih se bo podala
odvisnost vpliva spremembe parametrov kril [2].
10
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Slika 2.6: Dvojica kril.
Sistem dvojice kril je v ravnovesju, torej lahko zapiˇsemo
∑
Fiy = 0, (2.26)
kar razsˇirimo na
Fy1 + Fy2 = mg, (2.27)
enako velja v smeri x:
∑
Fix = 0, (2.28)
kar razsˇirimo na
Fx1 + Fx2 = Fp. (2.29)
Tudi vsota momentov je enaka nicˇ
∑
MiT = 0, (2.30)
kar razsˇirimo na
Fy1d− Fy2(l − d) +M1 +M2 = 0 . (2.31)
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Koeficient vzgona krila je definiran z
Cy =
dcy
dα
(α− α0), (2.32)
sprememba koeficienta vzgona aeroprofila pa z
dcy
dα
= 2π(rad). (2.33)
V enacˇbo vpeljemo dinamicˇni tlak
ρv2
2
Cy1A1d−
ρv2
2
Cy2A2(l − d) +
ρv2
2
Cm1l1A1 +
ρv2
2
Cm2l2A2 = 0 (2.34)
in razsˇirimo enacˇbo na osnovne komponente
dCy
dα
(α+αk1−α01)A1d−
dCy
dα
(α+αk2−α02)A2(l−d)+Cm1l1A1+Cm2l2A2 = 0. (2.35)
2.8. Upogib
Konzolno vpet nosilec, na katerega deluje pravokotno na vzdolzˇno os sila F na pro-
stem koncu, je obremenjen na upogib. Za lazˇjo predstavo smo izbrali homogeni osno-
simetricˇen nosilec, narejen iz vlaken.
+σ
max
-σ
min
F
e
1
e
2
n
Slika 2.7: Upogib osno simetricˇnega nosilca.
Na sliki 2.7 je nosilec obremenjen s silo F , ki povzrocˇa upogib. Razvidna je nevtralna
os n, razdalje od nevtralne osi proti skrajni zgornji in spodnji stranici so oznacˇene z
e1 in e2. Prikazani so tudi velikosti in smeri nateznih +σmax in tlacˇnih obremenitev
−σmax.
12
Teoreticˇne osnove in pregled literature
Zgornja vlakna se bodo pri upogibu podaljˇsala, spodnja pa skrajˇsala. Tako se v zgornjih
vlaknih pojavi natezna napetost, v spodnjih pa tlacˇna. Vlakna, ki lezˇijo na sredini med
skrajno zgornjimi vlakni in skrajno spodnjimi se ne deformirajo, zato v tem delu ni
napetosti. Temu delu pravimo nevtralna os. V vlaknih, ki so blizˇje nevtralni osi, se
pojavi manjˇsa napetost [8].
Za enostavno analizo nosilca, je najprej potrebno izracˇunati reakcijske sile v podporah,
da lahko dolocˇimo strizˇne sile in upogibne momente. Najvecˇje napetosti v nosilcu se
pojavijo v tocˇkah, ki so najbolj oddaljene od nevtralne osi [8], dolocˇimo jih z enacˇbo:
σmax =
Mup
Wup
, (2.36)
kjer je Mup upogibni moment, Wup pa odpornostni moment osno simetricˇnega prereza
premera d, ki se dolocˇi z enacˇbo:
Wup =
π d3
32
, (2.37)
enacˇba odpornostnega momenta za cev z notranjim premerom di in zunanjim Di, pa
se zapiˇse:
W =
π
32
Di4 − di4
Di
. (2.38)
2.9. Torzija enocelicˇnih tankostenskih nosilcev
Debelina stene nosila je lahko spremenljiva, vendar pa mora tvoriti zaprto celico, ki pa
je lahko poljubne oblike. Napetosti sˇtudiramo na diferencialno kratkem delu nosilca,
iz katerega si mislimo izrezati poljubni del stene vzporedno z osjo nosilca, prikazano
na sliki 2.8. Strizˇna napetost na zgornjem robu sprednje ploskve izrezanega dela je
enaka strizˇni napetosti na njegovi zgornji ploskvi [8]. Cˇe koordinato vzdolzˇ oboda cevi
oznacˇimo z ≫s≪ je torej τxs = τxs = τ Ker mora biti opazovani del v ravnotezˇju, velja
za x smer enacˇba
τtdx − τ1t1dx = 0 (2.39)
Kolicˇino t.τ imenujemo strizˇna intenziteta in jo oznacˇimo z q. Iz zgornje enacˇbe ugo-
tovimo, da mora biti konstanta:
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Slika 2.8: Prikaz izrezanega dela stene nosilca in strizˇne napetosti [8].
Slika 2.9: Torzijski moment, ki ga povzrocˇa strizˇna intenziteta [8].
Torzijski moment, ki ga povzrocˇa strizˇna intenziteta je enak
Mt =
∮
rxqds = q
∮
rxds = q2A. (2.40)
Integral na skrajni desni strani enacˇbe, kot vemo iz matematike, je enak A povrsˇini
znotraj srediˇscˇnice stene, ki je na sliki prikazana cˇrtkano. Pri vecˇjih tankostenskih
presekih je prakticˇno enaka povrsˇini odprtine [8]. Iz zgornje enacˇbe pa izracˇunamo sˇe
strizˇne napetosti:
τ =
q
t
=
Mt
2At
. (2.41)
14
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Torej so napetosti in nosilnost preseka odvisne tako od debeline stene cevi t kot od
njene odprtine A. Zato, cˇe cev stisnemo in s tem zmanjˇsamo A, se pri isti obremeni-
tvi z Mt napetosti ustrezno povecˇajo. Opozorimo naj sˇe, da so strizˇne napetosti po
debelini stene razporejene linearno, pri tankostenskih presekih pa jih lahko smatramo
konstantne.
Slika 2.10: Prikaz linearnega poteka napetosti po debelini stene [8].
Relativni zasuk dela nosilca dx je ϑdx. Izracˇunamo ga lahko iz virtualnega dela,
δMtδdx =
∫
V
γδτdV (2.42)
kjer je
γ =
τ
G
=
q
Gt
=
Mt
2AtG
(2.43)
in podobno
δτ =
δMt
2At
. (2.44)
Uposˇtevamo sˇe, da je
dV = dx t ds , (2.45)
nato dobimo enacˇbo
δMtϑdx =
∫
V
δMtMt
4A2G
dx
∮
ds
t
(2.46)
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od koder izracˇunamo
Mt = GϑT, (2.47)
kjer je T torzijska konstanta in je enaka
T =
4A2∮
ds
t
. (2.48)
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3. Metodologija raziskave
V prvem delu poglavja se bomo osredotocˇil na opredelitev osnovne konfiguracije letala.
V tej fazi bo dolocˇena okvirna konfiguracija kril, repnih povrsˇin, lokacija motorja,
podvozja, strukture in mehanizmov. Osnovno orodje v tej fazi bo izbira na podlagi
ocene in analize zˇe izdelanih letal, veliko natancˇnih matematicˇnih modelov tukaj ni.
Drugi del snovanja zajema definicijo glavnih parametrov letala, kot je izbira aeropro-
fila, povrsˇina kril, vitkost kril in velikost repnih povrsˇin. Uporabljeni dobo dolocˇeni
matematicˇni modeli.
Zadnji del snovanja se ukvarja z izboljˇsavo aerodinamike in strukturalne trdnosti. Tu
se natancˇno opredelijo parametri letala in dolocˇijo se materiali.
3.1. Pregled obstojecˇih resˇitev
Pred snovanjem si oglejmo obstojecˇe sisteme, ki spadajo v podobno kategorijo brezpi-
lotnih letal, kot nasˇe. Predstavljena bodo letala, ki jih bomo analizirali, predvsem iz
vidika slabosti letal v okviru aerodinamike. Podatki o brezpilotnih letalih, so predsta-
vljeni v preglednicah 3.1,3.2 in 3.3.
Slika 3.1: Pioneer UAV. [9]
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Preglednica 3.1: Podatki o brezpilotnem letalu Pioneer UAV [9].
Dolzˇina 4m
Viˇsina 0, 7m
Razpon 5, 2m
Masa 205 kg
Potovalna hitrost 185 km/h
Volumen rezervoarja 47 L
Dolet 925 kg
Slika 3.2: Scan Eagle UAV [10].
Preglednica 3.2: Podatki o brezpilotnem letalu Scan Eagle [10].
Dolzˇina 1, 7m
Viˇsina 0, 7m
Razpon 3, 1m
Masa 22 kg
Potovalna hitrost 111 km/h
Volumen rezervoarja 16 L
Dolet 2600 kg
Slika 3.3: Penguin UAV [11].
Vse tri konfiguracije imajo kompakten trup, z mozˇnostjo namestitve razlicˇnega tovora.
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Preglednica 3.3: Podatki o brezpilotnem letalu Penguin UAV [11].
Dolzˇina 1, 2m
Viˇsina 0, 6m
Razpon 3, 3m
Masa 22, 5 kg
Potovalna hitrost 80 km/h
Volumen rezervoarja 3, 5 L
Dolet 100 kg
Motor se nahaja na zadnjem delu trupa, je od sprednjega dela izoliran in omogocˇa
nemoteno delovanje senzorjev in elektronike v nosu. Letala so si konceptualno podobna,
konfiguracija zagotavlja dobro delovanje sistema, vendar le za dolocˇen operativni cˇas.
Ker zˇelimo cˇas letenja cˇim bolj zvecˇati, poiˇscˇemo dejavnike, ki pri obstojecˇih letalih
cˇas letenja manjˇsajo. Kot je bilo navedeno, je cˇas letenja z vecˇanjem skupnega upora
letala, krajˇsi.
Pri brezpilotnem letalu Pioneer na sliki 3.1, lahko na tlorisu opazimo zelo nizko vitkost
krila. Posledica je velik induciran upor, kar zmanjˇsuje drsni kolicˇnik. Upor pri tem
letalu zelo povecˇujejo opore krila, ki segajo od spodnjega dela trupa, skoraj do konca
kril. Dodatno tezˇavo predstavlja viˇsinski stabilizator, ki je postavljen v neposredni
tok fluida za propelerjem. Tok fluida za propelerjem je turbolenten, kar povecˇuje upor
na viˇsinskem stabilizatorju. Tudi oblika trupa tega letala povzrocˇa povecˇanje upora.
Konec trupa je namrecˇ zakljucˇen prehitro in pod prevelikim kotom proti gredi motorja,
kar povzrocˇa odcepitev laminarnega toka fluida, in znatno povecˇuje skupni upor letala.
Poleg funkcionalnih delov letala, pa se skupni upor vecˇa tudi zaradi kamere, ki je skrita
v pol-sfericˇnem izbocˇenem delu na spodnjem delu trupa.
Brezpilotno letalo Scan Eagle na sliki 3.2, ki ga uporablja Ameriˇska mornarica, je plod
podjetja Boeing. Konfiguracija je kompaktna, oblika trupa ne povzrocˇa velikega upora.
Slabost letala so manjkajocˇe repne povrsˇine, kar snovalca prisili v uporabo refleksnega
aeroprofila krila, ki ima samo po sebi znatno vecˇji upor, kot ukrivljen aeroprofil. Ta
konfiguracija povzrocˇa tudi manjˇso stabilnost letala.
Brezpilotno letalo Penguin C na sliki 3.3, lahko povzamemo kot izboljˇsano verzijo
Pioneer-ja. Gre za podobno konfiguracijo, razlika se vidi predvsem v izboljˇsani aero-
dinamiki trupa, ki se zakljucˇi lepsˇe kot pri Pioneer-ju, sˇe vedno pa se cˇisto pri koncu
pojavi odrezan del, ki znatno povecˇuje upor letala. Vecˇja prednost pri tem letalu se
kazˇe v konfiguraciji repnih povrsˇin. Tukaj sta smerni in hkrati viˇsinski stabilizator dvi-
gnjena izven obmocˇja turbulentnega toka fluida, ki se pojavi za propelerjem. Prav tako
je manjˇsi interferencˇni upor, saj je prehodov med povrsˇinami manj, kot pri konfiguraciji
Pioneer-ja. Upor pri Penguin-C letalu narasˇcˇa zaradi spojnih delov, ki so izpostavljeni
toku fluida. To so spojni deli, predvsem glave vijakov, ki spajajo dele kril, krila in
trup, krila in palice, segmente trupa. Tako kot pri Pioneer-ju, pa se povecˇan upor kazˇe
v kameri, ki je izpostavljena toku fluida.
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3.2. Koncipiranje
Dolocˇeni osnovni parametri ne opredeljujejo konfiguracije letala, niti oblike. V prvem
delu se osredotocˇimo na osnovno konfiguracijo letala glede na njegovo funkcijo. V
tem delu ni natancˇnih izracˇunov, zanasˇamo se in izbiramo na podlagi analize in ocene
primernosti na podlagi zˇe zgrajenih letal. Smernice, ki dolocˇajo prioritete snovanja, so
prikazane v preglednici 3.4.
Preglednica 3.4: Smernice in prioritete snovanja.
Sˇt. Faktorji Prioriteta
1 Cena 5
2 Zmogljivost 2
3 Letalne sposobnosti 3
4 Cˇas snovanja 8
5 Izgled 9
6 Vzdrzˇevalnost 4
7 Enostavna izdelava 7
8 Tezˇa letala 1
9 Enostavnost transporta 6
3.2.1. Izbira osnovne konfiguracije letala
V preglednici 3.5 so zbrane mozˇnosti osnovnih konfiguracij letal, vsako je neodvisno
ocenjeno glede na navedene zahteve z 1, 0, -1. ≫0≪ pomeni, da ta konfiguracija nima
vecˇjega vpliva na podano zahtevo. ≫1≪ predstavlja pozitivni vpliv na podano zah-
tevo. -1 predstavlja negativni vpliv konfiguracije. V drugem stolpcu je predstavljena
pomembnost, oziroma tezˇa faktorja, po katerem je koncept ocenjen, izbrana pa je kon-
figuracija z najvecˇ tocˇkami.
Preglednica 3.5: Izbira osnovne konfiguracije letala.
Faktor Tezˇa faktorja Enokrilno letalo Dvokrilno letalo Letecˇe krilo
Tezˇa 20 1 -1 0
Trdnost 10 1 0 1
Vzletne sposobnosti 15 0 1 -1
Stabilnost in vodljivost 20 0 1 -1
Interference 10 0 -1 1
Izdelovalnost 5 1 0 0
Vzdrzˇevalnost 10 1 0 1
Popravljivost 5 0 0 0
Seznanjenost 5 1 0 0
SKUPAJ 100 50 0 -5
Za najbolj primeren koncept se izkazˇe enokrilno letalo.
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3.2.2. Izbira konfiguracije kril
Ena izmed lastnosti kril, ki jih lahko dolocˇimo v zacˇetnih fazah snovanja letala, je
vertikalna pozicija kril glede na srediˇscˇnico trupa. Ta parameter bo direktno vplival na
snovanje drugih komponent, med drugimi na konfiguracijo iz pozicijo repnih povrsˇin,
masno srediˇscˇe letala in podvozje. V osnovi lahko izbiramo med sˇtirimi mozˇnostmi,
prikazanimi na sliki 3.4.
Slika 3.4: Konfiguracije kril.
Vsaka od teh konfiguracij ima prednosti in slabosti, zato s pomocˇjo preglednice izbe-
remo najbolj optimalno konfiguracijo za nasˇ primer.
Preglednica 3.6: Izbira konfiguracije kril.
Faktor Tezˇa faktorja Visoko krilec Srednje krilec Nizko krilec
Stabilnost 20 1 0 -1
Razstavljivost 15 1 -1 0
Preglednost kamere 30 1 0 -1
Cena 10 0 -1 0
Tezˇa 25 0 -1 0
SKUPAJ 100 65 -1 -50
Za najbolj primerno se izkazˇe visoka pozicija kril. Iz preglednice 3.6 so razvidni faktorji,
ki so vplivali na izbor konfiguracije kril. Med pomembnejˇsimi je bila stabilnost in
preglednost kamere, saj sodita v prioritete snovanja celotnega letala.
3.2.3. Izbira oblike kril
Poznamo vecˇ tlorisnih oblik kril, med najbolj uporabljene spadajo pravokotno, trape-
zno, delta in elipticˇno krilo. Uporabimo preglednico 3.7 s faktorji, ki vplivajo na izbor
oblike kril nasˇega brezpilotnega letala.
Izbrana oblika kril je elipticˇna, saj ima najmanjˇsi inducirani upor, ki najbolj vpliva na
skupni upor letala in posledicˇno njegov dolet [7].
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Preglednica 3.7: Izbira oblike kril.
Faktor Tezˇa Pravokotno k. Delta k. Trapezno k. Elipticˇno k.
Trdnost 30 0 0 0 0
Induciran upor 40 0 -1 -1 1
Izdelovalnost 20 1 0 0 0
Razstavljivost 10 0 0 0 0
SKUPAJ 100 20 -40 -40 40
3.2.4. Konfiguracija trupa
Oblikovanje trupa se pricˇne z izbiro in razporejanjem vecˇjih komponent, ki bodo svojo
funkcijo opravljale znotraj trupa. Te komponente so:
– kamera,
– rezervoar za gorivo in
– pogonski sklop.
Pozicija teh komponent je odvisna od nalog in vpliva na celotni sistem. Naloga kamere
je, da nemoteno pridobiva informacije predvsem pod in pred letalom, zato je v trupu
postavljena v nos. Pogonski sklop zˇelimo da je zaradi ustvarjanja vibracij dalecˇ od
senzorike letala, pod katero spada tudi kamera, tako je pogonski sklop postavljen v za-
dnji del trupa. Rezervoar za gorivo z gorivom predstavlja posebnost, saj ima na celotni
sistem najvecˇ vpliva. Ta vpliv je predvsem izrazˇen s spremembo mase goriva s cˇasom,
saj se ob delovanju motorja manjˇsa. Edino enostavno resˇitev predstavlja postavitev
tezˇiˇscˇa rezervoarja v skupno tezˇiˇscˇe celotnega letala. Tako se pozicija skupnega tezˇiˇscˇa
letala med praznjenjem rezervoarja ne spreminja.
Sistem s kamero
Rezervoar
Motor
Slika 3.5: Osnovna konfiguracija trupa glede na razporeditev vecˇjih komponent.
3.2.5. Konfiguracija repa
Trup in rep sta fizicˇno locˇena, saj povezavo onemogocˇa pozicija pogonskega sklopa.
Repne povrsˇine morajo tako biti vpete na konzolnih nosilcih, vpetih v krila. Zaradi
vecˇ mozˇnih konfiguracij, ponovno s pomocˇjo preglednice 3.8 in ocenjevanja faktorjev
izberemo najbolj primerno konfiguracijo.
Za najbolj primerno konfiguracijo repa se izkazˇe A- rep, prikazan na sliki 3.6, poznan
pod drugim imenom tudi obrnjeni V-rep.
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Preglednica 3.8: Izbira konfiguracije repa.
Faktor Tezˇa Horizontalni stab. Horizontalni in 2 vertikalna stab. A-rep
Interferencˇni upor 30 1 -1 1
Krmljivost 40 -1 1 1
Masa 20 1 0 0
Razstavljivost 10 1 -1 1
SKUPAJ 100 20 0 80
Slika 3.6: A-rep.
Ta konfiguracija omogocˇa vodenje letala po smeri in viˇsini, ima samo dve interferencˇni
mesti in je enostavno razstavljiva. Prav tako ta konfiguracija predstavlja optimalno
resˇitev zaradi postavitve repnih povrsˇin v laminarni tok, saj so povrsˇine dvignjene nad
turbolentni tok fluida za propelerjem.
3.2.6. Konfiguracija nosilcev repa
Izbrani A- rep narekuje uporabo dveh nosilcev repa. Isˇcˇemo torej spoj, ki se cˇimbolj
zlije s krilom in ne predstavlja pretiranega povecˇanja precˇnega preseka in posledicˇno
zracˇnega upora.
Slika 3.7: Spoj nosilca repa s krilom.
Najboljˇso pozicijo za spoj nosilcev repa in krila predstavlja integracija palice s krilom,
kot je prikazano na sliki 3.7. Katera koli druga resˇitev predstavlja povecˇanje precˇnega
preseka in posledicˇno zracˇnega upora celotnega letala.
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3.2.7. Konfiguracija pogonskega sklopa
Pozicija pogonskega sklopa je podrejena prvotnemu namenu letala - nemotenemu delo-
vanju kamere. Zaradi postavitve kamere v sprednji del trupa in rezervoarja na sredino
trupa, nam prostor za pogonski sklop ostane le v zadnjem delu trupa. Ponovno imamo
na razpolago vecˇ mozˇnosti, vendar iˇscˇemo tako, kjer se celotni pogonski sklop razen
propelerja, skrije v notranjost. Katera koli druga mozˇnost predstavlja odvecˇni zracˇni
upor in za nasˇe razmere ni primerna.
3.2.8. Pridobivanje elektricˇnega toka
Letalo za obratovanje potrebuje konstanten elektricˇni tok. Modelarske resˇitve zajemajo
uporabo akumulatorskih celic, kjer je elektricˇni tok omejen. Ta resˇitev za modele letal
zadostuje, saj ne porabljajo veliko elektricˇne energije, v zraku pa tudi niso vecˇ kot
nekaj ur. Nasˇ sistem za obratovanje potrebuje veliko vecˇji elektricˇni tok in je v zraku
nekajkrat vecˇ cˇasa kot modelarsko letalo. Ocenimo potrebno elektricˇno mocˇ nasˇega
sistema, rezultati so razvidni v preglednici 3.9.
Preglednica 3.9: Poraba elektricˇne energije sistemov na letalu.
Komponenta El. mocˇ (Watt) Sˇt. komponent Skupaj el. mocˇ (Watt)
Kamera 30 1 30
Servomotor 2 10 20
Brez krtacˇni motor 3 6 18
Sprejemni modul 5 1 5
Oddajni modul 5 1 5
Avto - pilot 5 1 5
Skupaj 83
Predpostavimo napetost sistema U = 12V. Taksˇen sistem bi potreboval elektricˇni tok
mocˇi priblizˇno I = 7A. V eni uri delovanja, taksˇen sistem porabi kapaciteto 7Ah.
Najnovejˇsi Litij-ionski akumulatorji s taksˇno kapaciteto imajo maso okoli 600 g. Tako
bi za vsako uro letenja potrebovali 600 g akumulatorskih celic, vsaka od njih pa bi po
eni uri delovanja predstavljala odvecˇno maso na letalu.
Druga oblika vira elektricˇne energije, pa je konstantno pridobivanje toka med obratova-
njem motorja, ki ga poznamo kot generator. Ta predstavlja nizko maso, saj elektricˇni
tok pridobiva med vrtenjem gredi, ta tok po polni manjˇse sˇtevilo baterijskih celic,
katere dajejo sistemu konstantno elektricˇno napetost.
3.2.9. Povzetek koncipiranja
V konceptualnem delu snovanja so bile dolocˇene posamezne konfiguracije, izbrane na
podlagi primarnih ciljev snovanja. Najpomembnejˇse so tezˇa letala, zmogljivost in le-
talne sposobnosti. Osnovna definicija nasˇega brezpilotnega letala je tako:
– enokrilno letalo,
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– visoko krilec,
– elipticˇno krilo,
– a-rep,
– integracija nosilnih palic s krilom,
– motor skrit v trupu,
– kamera skrita v trupu in
– generator el. toka.
Slika 3.8: Rezultat koncipiranja brezpilotnega letala.
Slika 3.8 prikazuje model letala, ki je plod koncipiranja.
3.3. Osnovno snovanje
Rezultati prvega dela osnovne faze snovanja, so dolocˇitev najvecˇje vzletne tezˇe letala in
izracˇun povrsˇine kril. V drugem delu te faze se osredotocˇimo na dolocˇitev parametrov
posameznih sklopov oziroma komponent, te zajemajo:
– snovanje kril,
– snovanje repnih povrsˇin in
– snovanje trupa.
Nato bo sledila prva ocena tezˇe posameznih komponent, s cˇimer bomo lahko izracˇunali
masno srediˇscˇe letala.
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3.3.1. Osnovne aerodinamicˇne znacˇilnosti letala
Potrebno povrsˇino kril Ak izracˇunamo s pomocˇjo kolicˇnika vzgona krila Cymax = 1, 4.
Podatek izhaja iz izbranega aeroprofila HQ 3, 5/12, ki se uporablja pri jadralnih letalih
pri podobnih pogojih letenja [12]. Za izracˇun uporabimo najvecˇjo vzletno maso letala
m = 50 kg in dolocˇimo minimalno hitrost letala, vmin = 20 m/s. Letalo postavimo
v standardno atmosfero ICAO, v gostoto zraka, ki se pojavi na morski gladini, ρ =
1, 225 kg/m3.
Ak =
2mg
ρ v2minCymax
=
2 · 50 · 9, 81
1, 225 · 202 · 1, 4 = 1, 43 m
2 (3.1)
3.3.2. Snovanje oblike krila
V nalogi smo zˇe dolocˇili okvirno obliko kril, ki zagotavlja najdaljˇsi dolet letala. Tudi
vitkost krila je okvirno zˇe dolocˇena. Izbrane parametre smo dolocˇili na podlagi izbire,
kot smo omenili v konceptualni fazi snovanja. Ti parametri so povzeti iz letal, kateri so
zgrajeni po podobnih zahtevah, kot po katerih se snuje nasˇe letalo. Najboljˇsi priblizˇek
in dober zacˇetek za snovanje nasˇega letala, so novejˇsa jadralna letala iz kompozitnih
materialov. Ta imajo visoko vitkost kril, oblika pa se blizˇa elipticˇni.
3.3.3. Analiza vpliva vitkosti krila na aerodinamicˇne zmoglji-
vosti letala
Sprememba vitkosti krila zaradi spremembe karakteristicˇne dolzˇine telesa v fluidu,
vpliva na velikost Reynoldsovega sˇtevila in posledicˇno na aerodinamicˇne zmogljivosti
letala [3]. Zanima nas, kako vitkost krila vpliva na drsni kolicˇnik E, drsni kolicˇnik pri
najmanjˇsem padanju E3/2 in pri katerih parametrih je potrebno leteti za najvecˇji dolet
in najdaljˇse trajanje leta.
Za analizo najprej potrebujemo podatke o kolicˇniku vzgona in upora aeroprofila glede
na vpadni kot. Zanimajo nas vrednosti pri razlicˇnih Reynoldsovih sˇtevilih. Dolocˇimo
minimalno in maksimalno vrednost Reynoldsovega sˇtevila, ki ju potrebujemo za izracˇun.
Minimalna vrednost bo sledila iz podatkov o minimalni hitrosti vmin = 20 m/s, kine-
maticˇno viskoznostjo zraka ν = 15, 7 · 10−6 in minimalni globini krila, ki jo glede na
obstojecˇe modele dolocˇimo na t = 0, 2 m.
Minimalna vrednost Reynoldsovega sˇtevila:
Remin =
vmin tmin
15, 7 · 10−6 =
20 · 0, 2
15, 7 · 10−6 = 254777 . (3.2)
Za boljˇso predstavo, Reynoldsovo sˇtevilo omejimo na Remin = 200000. S pomocˇjo
najvecˇje predvidene hitrosti vmax = 45 m/s, kinematicˇne viskoznosti zraka pri pogojih
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standardne atmosfere ν = 15, 7 · 10−6 in pretirano velike globine krila tmax = 0, 5 m,
pa dolocˇimo zgornjo velikost Reynoldsovega sˇtevila:
Remax =
vmax tmax
15, 7 · 10−6 =
45 · 0, 5
15, 7 · 10−6 = 1433121 . (3.3)
Ponovno za boljˇso predstavo Reynoldsovo sˇtevilo omejimo navzgor na 1500000. Vmes
izberemo pet vrednosti, kar zadostuje za natancˇnost izracˇunov. Vrednosti Reynoldsovih
sˇtevil so tako: 200000, 280000, 390000, 550000, 770000, 1100000 in 1500000.
Definiramo sˇe vpadne kote, pri katerih nas zanimajo karakteristike. Najmanjˇsi vpadni
kot definirajmo αmin = 0
◦, najvecˇjega αmax = 13, 75 ◦. Korak dolocˇimo na 0, 25 ◦, kar
zadosˇcˇa za natancˇnost izracˇunov.
Za analizo profila, uporabimo program Xfoil, ki je interaktivni racˇunalniˇski program
za dolocˇanje aerodinamicˇnih lastnosti aeroprofilov pri podzvocˇnih hitrostih [4]. Z
dolocˇitvijo zacˇetnih parametrov kot so Reynoldsovo sˇtevilo, vpadni kot aeroprofila in
stopnjo turbolentnosti obtekajocˇega fluida, nam program poda podatke o predvidenih
kolicˇnikih vzgona, upora in momenta. Program je zasnovan na osnovi inverzne metode,
s katero popisuje tok okoli aeroprofila s pomocˇjo vecˇtocˇkovnega zapisa geometrije. Upo-
rablja Karman-Tsien kompresijsko korekcijo [4] . S pomocˇjo programa Xfoil, izvedemo
analizo. Za vsak vpadni kot α, pri dolocˇenih Reynoldsovih sˇtevilih, program izracˇuna
kolicˇnike vzgona Cy in upora aeroprofila Cxp . Podatki so zbrani v preglednicah 3.10 in
3.11.
Za nadaljnjo analizo izdelamo numericˇni program v okolju Microsoft office - Excel.
Program razdelimo na dva dela, in ju poimenujmo Dolocˇanje aerodinamicˇnih zmo-
gljivosti letala in Dolocˇanje aerodinamicˇnih zmogljivosti letala 2 . Z uporabo
pridobljenih podatkov o aeroprofilu na preglednicah 3.10 in 3.11, zˇelimo izracˇunati
sledecˇe parametre:
– drsni kolicˇnik - E,
– vpadni kot pri najvecˇjem drsnem kolicˇniku - α(Emax),
– kolicˇnik vzgona pri najvecˇjem drsnem kolicˇniku - Cy(Emax),
– Reynoldsovo sˇtevilo pri najvecˇjem drsnem kolicˇniku - ReEmax ,
– drsni kolicˇnik najmanjˇsega padanja - E3/2,
– vpadni kot pri najvecˇjem drsnem kolicˇniku najmanjˇsega padanja - α(E
3/2
max),
– kolicˇnik vzgona pri najvecˇjem drsnem kolicˇniku najmanjˇsega padanja - Cy(E
3/2
max) in
– Reynoldsovo sˇtevilo pri najvecˇjem drsnem kolicˇniku najmanjˇsega padanja - Re(
E
3/2
max
).
Za izracˇun potrebujemo sˇe podatke o letalu:
– najvecˇja vzletna masa letala m = 50 kg,
– povrsˇina kril Ak = 1, 43 m
2,
– gostota zraka na morskem nivoju ρ = 1, 225 kg/m3,
– gravitacijski pospesˇek g = 9, 81 m/s2 in
– koeficient upora preostanka letala Cxos · Aos = 0, 012.
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Preglednica 3.10: Podatki o kolicˇnikih vzgona Cy in upora profila Cxp , aeroprofila HQ
3512, za vpadne kote od α = 0 ◦ do α = 6, 75 ◦ pri podanih Reynoldsovih sˇtevilih Re.
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Preglednica 3.11: Podatki o kolicˇnikih vzgona Cy in upora profila Cxp , aeroprofila HQ
3512, za vpadne kote od α = 6, 75 ◦ do α = 13, 75 ◦ pri podanih Reynoldsovih sˇtevilih
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Na sliki 3.9 prikazˇemo blokovno shemo programa Dolocˇanje aerodinamicˇnih zmogljivo-
sti letala. Za izracˇun drsnega kolicˇnika E, potrebujemo skupni upor letala CxL . Enacˇba
za izracˇun skupnega upora letala:
CxL = Cx +
CxOS AOS
A
+
C2y
π · λ . (3.4)
Ker ne poznamo hitrosti, pri kateri bo letalo imelo najboljˇsi drsni kolicˇnik Emax, po-
trebujemo zacˇetno hitrost viz:
viz =
√
2mg
ρACyiz
. (3.5)
Cyiz predstavlja zacˇetni izracˇunani koeficient vzgona. Ker ga ne poznamo natancˇno,
vpeljemo korekcijski faktor K, s katerim izenacˇujemo vrednost Reiz in ReRE:
Cyiz =
√
π λ · Cxos Aos
Ak
+K . (3.6)
Hitrost viz nam pri dolocˇeni vitkosti in kinematicˇni viskoznosti zraka, poda zacˇetno Re-
ynoldsovo sˇtevilo Reiz. Koeficient upora aeroprofila Cxp izracˇunamo s pomocˇjo linearne
interpolacije med dvema pridobljenima koeficientoma upora aeroprofila za sosednji dve
Reynoldsovi sˇtevili, za zacˇetno Reynoldsovo sˇtevilo, kot je razvidno iz slike 3.10.
Sedaj lahko izracˇunamo skupni upor letala CxL in nato
Cy
CxL
.
Za dejansko vrednost Reynoldsovega sˇtevila, potrebujemo hitrost v, ki se pojavi pri
najvecˇjem drsnem sˇtevilu. To izracˇunamo s pomocˇjo koeficienta vzgona pri najvecˇjem
drsnem kolicˇniku Cy(Emax):
v =
√
2mg
ρAk Cy(Emax)
. (3.7)
Ko je dejanska vrednost Reynoldsovega sˇtevila znana, s korekcijskim faktorjem K iz-
enacˇimo Reiz z ReRE. Ko sta izenacˇena, iskane parametre smatramo za pravilne.
Drugi del programa, katerega shema je prikazana na sliki 3.11, iˇscˇe enake parametre,
vendar za pogoje najmanjˇsega padanja. Izracˇunamo pogoje, pri katerih bo letalo do-
seglo najmanjˇse padanje. To se zgodi pri najvecˇjem kolicˇniku najmanjˇsega padanja
E3/2:
E3/2 =
C
3/2
y
CxL2
. (3.8)
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Določanje aerodinamičnih zmogljivosti letala 
𝑚, 𝐴, 𝐶𝑥𝑜𝑠𝐴𝑜𝑠, 𝑔, λ, ν, φ 
K 
𝑡 =
𝐴
λ
 
𝐶𝑦𝑖𝑧 = π λ 
𝐶𝑋𝑜𝑠 𝐴𝑜𝑠
𝐴
+ 𝐾 
𝑣𝑖𝑧 =
2𝑚𝑔
φ 𝐴 𝐶𝑦𝑖𝑧
 
𝑅𝑒𝑖𝑧 =
𝑣𝑖𝑧 𝑡
ν
 
Linearna interpolacija za 𝐶𝑥𝑝𝑅𝐸
 pri 𝑅𝑒𝑖𝑧 
𝐶𝑋𝐿=𝐶𝑋𝑃𝑅𝐸
+
𝐶𝑋𝑜𝑠  𝐴𝑜𝑠
𝐴
+
𝐶𝑦
2
π λ
 
𝐸 =
𝐶𝑦
𝐶𝑥𝐿
 
𝐶𝑦 (𝐸𝑚𝑎𝑥) 
𝑣𝑅𝐸 =
2 𝑚 𝑔
φ 𝐴 𝐶𝑦(𝐸𝑚𝑎𝑥)
 
𝑅𝑒𝑅𝐸
𝑅𝑒𝑖𝑧
− 1 > 0,001 
𝑅𝑒𝑅𝐸 =
𝑣𝑅𝐸  𝑡
γ
 
 
𝐸𝑚𝑎𝑥  , 𝐶𝑦 𝐸𝑚𝑎𝑥 ,  𝛼 𝐸𝑚𝑎𝑥 , 
𝑅𝑒 (𝐸𝑚𝑎𝑥) 
NE 
DA 
Slika 3.9: Blokovna shema programa Dolocˇanje aerodinamicˇnih zmogljivosti letala.
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 Linearna interpolacija za 𝐶𝑥𝑝𝑅𝐸
 pri 𝑅𝑒𝑖𝑧 
𝐶𝑥𝑝  𝑅𝑒 200000 − 𝑅𝑒 1500000   
𝑅𝑒 (200000 − 1500000) 
𝑖 =
1     200000 < 𝑅𝑒 < 280000
2     280000 < 𝑅𝑒 < 390000
3     390000 < 𝑅𝑒 < 550000
4     550000 < 𝑅𝑒 < 770000
 5   770000 < 𝑅𝑒 < 1100000
     6     1100000 < 𝑅𝑒 < 1500000
 
𝐶𝑥𝑝𝑅𝐸
= 𝐶𝑥𝑝𝑖
+ (𝑅𝑒𝑖𝑧 − 𝑅𝑒𝑖) ∙
𝐶𝑥𝑝𝑖+1
−  𝐶𝑥𝑝𝑖
𝑅𝑒𝑖+1 − 𝑅𝑒𝑖
 
Slika 3.10: Blokovna shema linearne interpolacije za CxpRE pri Reiz.
Za izracˇun potrebujemo skupni upor letala CxL2 :
CxL2 = CxpRE2
+
CxOS AOS
Ak
+
C2y
π · λ . (3.9)
Koeficient upora aeroprofila CxpRE2
izracˇunamo s pomocˇjo linearne interpolacije, vidne
na shemi na sliki 3.12, med dvema pridobljenima koeficientoma upora aeroprofila za
sosednji dve Reynoldsovi sˇtevili, glede na zacˇetno Reynoldsovo sˇtevilo, ki ga oznacˇimo
z ReIT2 in je enak
ReIT2 = ReRE K2 . (3.10)
Vpeljali smo korekcijski faktor K2, s katerim bomo izenacˇevali ReIT2 in ReRE. Sedaj
lahko izracˇunamo skupni upor letala CxL2 in nato drsni kolicˇnik najmanjˇsega padanja
E3/2. Za dejansko vrednost Reynoldsovega sˇtevila, potrebujemo hitrost vE3/2 , ki se
pojavi pri najvecˇjem drsnem kolicˇniku E3/2. To izracˇunamo s pomocˇjo koeficienta
vzgona pri najvecˇjem drsnem kolicˇniku najmanjˇsega padanja Cy(E
3/2
max). Izracˇunamo
hitrost vE3/2 :
vE3/2 =
√
2mg
ρAk Cy(E
3/2
max)
(3.11)
in dejansko vrednost Reynoldsovega sˇtevila
ReRE2 =
vE3/2 t
ν
. (3.12)
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Določanje aerodinamičnih zmogljivosti letala 2 
𝑚, 𝐴, 𝐶𝑥𝑜𝑠𝐴𝑜𝑠, 𝑔, λ, ν, φ, 𝑅𝑒𝑅𝐸 
𝐾2 
𝑡 =
𝐴
λ
 
Linearna interpolacija za 𝐶𝑥𝑝𝑅𝐸2
 pri 𝑅𝑒𝐼𝑇2 
𝐶𝑋𝐿2=𝐶𝑥𝑝𝑅𝐸2  
+
𝐶𝑋𝑜𝑠  𝐴𝑜𝑠
𝐴
+
𝐶𝑦
2
π λ
 
𝐶𝑦 (𝐸
3
2𝑚𝑎𝑥) 
𝑅𝑒𝑅𝐸2
𝑅𝑒𝐼𝑇2
− 1 > 0,001 
 
𝐸
3
2𝑚𝑎𝑥, 𝐶𝑦 𝐸
3
2𝑚𝑎𝑥 ,  𝛼 𝐸
3
2𝑚𝑎𝑥 , 
𝑅𝑒 (𝐸
3
2𝑚𝑎𝑥),  
 
𝑅𝑒𝐼𝑇2 = 𝑅𝑒𝑅𝐸  𝐾2 
𝐸
3
2 =
𝐶𝑦  ∙ 1
3
2
𝐶𝑋𝐿2
 
𝑣
𝐸
3
2
=
2 𝑚 𝑔
φ 𝐴 𝐶𝑦(𝐸
3
2 𝑚𝑎𝑥)
 
𝑅𝑒𝑅𝐸2 =
𝑣
𝐸
3
2
 𝑡
ν
 
NE 
DA 
Slika 3.11: Blokovna shema programa Dolocˇanje aerodinamicˇnih zmogljivosti letala 2.
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 Linearna interpolacija za 𝐶𝑥𝑝𝑅𝐸2
 pri 𝑅𝑒𝐼𝑇2 
𝐶𝑥𝑝  (𝑅𝑒 200000 − 𝑅𝑒 1500000 )   
𝑅𝑒𝑅𝐸 
𝑖 =
1    200000 < 𝑅𝑒𝐼𝑇2 < 280000
2    280000 < 𝑅𝑒𝐼𝑇2 < 390000
3    390000 < 𝑅𝑒𝐼𝑇2 < 550000
4    550000 < 𝑅𝑒𝐼𝑇2 < 770000
  5   770000 < 𝑅𝑒𝐼𝑇2 < 1100000
      6    1100000 < 𝑅𝑒𝐼𝑇2 < 1500000
 
𝐶𝑥𝑝𝑅𝐸2 = 𝐶𝑥𝑝𝑖
+ (𝑅𝑒𝑅𝐸 − 𝑅𝑒𝐼𝑇2𝑖
) ∙
𝐶𝑥𝑝𝑖+1
−  𝐶𝑥𝑝𝑖
𝑅𝑒𝐼𝑇2𝑖+1−
𝑅𝑒𝐼𝑇2𝑖
 
Slika 3.12: Blokovna shema linearne interpolacije za CxpRE2
pri ReRE.
Ko je dejanska vrednost Reynoldsovega sˇtevila znana, s korekcijskim faktorjem K2
popravljamo ReIT , dokler ni razlika med njima manjˇsa od 0, 001. Ko je ta pogoj
izpolnjen, iskane parametre smatramo za pravilne.
S podatki pridobljenimi s programi izdelamo graf, ki prikazuje kolicˇnik vzgona Cy v
odvisnosti od kolicˇnika upora Cxp , za vsako Reynoldsovo sˇtevilo posebej.
Graf na sliki 3.13prikazuje kolicˇnik vzgona Cy na vertikalni osi, v odvisnosti od kolicˇnika
upora Cxp na horizontalni osi, za vsako Reynoldsovo sˇtevilo posebej. Najprej se
osredotocˇimo na krivuljo, ki prikazuje razmerje Cy in Cxp pri Reynoldsovem sˇtevilu
Re=200000. V obmocˇju od Cy = 0, 65 do Cy = 1, 00, lahko opazimo strmo tendenco
razmerja Cy z Cxp. V nadaljevanju se kolicˇnik vzgona sˇe dviguje, vendar bolj polozˇno,
saj vedno bolj prevladuje kolicˇnik upora Cxp . Razviden je najvecˇji dosezˇeni kolicˇnik
vzgona pri priblizˇno Cy = 1, 40. Dotik tangente na krivuljo iz izhodiˇscˇne tocˇke grafa
(Cxp = 0, Cy = 0) prikazuje tocˇko z razmerami, pri katerih ima aeroprofil pri tem
Reynoldsovem sˇtevilu, najboljˇsi drsni kolicˇnik. Vrednosti kolicˇnika vzgona in upora
aeroprofila v tej tocˇki sta: Cy = 1, 00, Cxp = 0, 012. Sedaj analiziramo, kako spre-
memba Reynoldsovega sˇtevila vpliva na razmerje Cy z Cxp . Karakteristike aeroprofila,
se izrazito spreminjajo. S padanjem Reynoldsovega sˇtevila opazimo pomikanje grafa
v obmocˇje vecˇjih kolicˇnikov upora profila, hkrati se manjˇsa najvecˇji dosezˇeni kolicˇnik
vzgona.
Po enakem postopku izracˇunamo vrednosti za vitkosti od 10 do 50.
Na grafu na sliki 3.14, je prikazano razmerje med koeficientom vzgona Cy in koefici-
entom skupnega upora letala CxL , za vitkosti kril od 10 do 50. Razvidno je, da se
skupni upor letala povecˇuje z manjˇsanjem vitkosti kril. Bolj kot se pomikamo proti
viˇsjim koeficientom vzgona, vecˇja je razlika med koeficientom skupnega upora letala in
koeficientom vzgona za razlicˇne vitkosti kril. Pri majhnih koeficientih vzgona ne pri-
haja do velikih razlik med koeficienti skupnega upora za posamezne vitkosti, saj takrat
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Sprememba koeficienta Cy  v odvisnosti od CXP za Re   
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Slika 3.13: Koeficient vzgona letala Cy v odvisnosti od koeficienta skupnega upora
letala Cxp , za razlicˇna Reynoldsova sˇtevila.
letalo leti v obmocˇju vecˇjih Reynoldsovih sˇtevil. Takrat je profilni upor krila manjˇsi,
prav tako se z manjˇsanjem koeficienta vzgona, manjˇsa inducirani upor. Graficˇno je
prikazano razmerje med Cy in CxL , pri katerem bo letalo pri vitkosti krila λ = 50,
imelo najvecˇji dolet. To je tocˇka, kjer se tangenta dotika krivulje za vitkost krila 50.
Graf na sliki 3.15 prikazuje drsni kolicˇnik E v odvisnosti od vpadnega kota, za izbrane
vitkosti kril. Razberemo, da drsni kolicˇnik pri vsaki vitkosti do neke mere narasˇcˇa,
nato pa se postopoma spusˇcˇa. Vecˇja kot je vitkost krila, vecˇji drsni kolicˇnik lahko
dosezˇe, vendar so razlike med manjˇsimi vitkostmi vecˇje kot ved viˇsjimi, kar nakazuje
na obstoj zgornje meje vitkosti. Pri vpadnih kotih okrog α = 0 ◦ se pojavljajo manjˇse
razlike pri primerjanju razlicˇnih vitkosti, saj se z manjˇsanjem drsnega kolicˇnika pre-
mikamo v podrocˇje vecˇjih Reynoldsovih sˇtevil, kjer je upor profila manjˇsi, prav tako
je manjˇsi koeficient induciranega upora. Tudi na desnem delu grafa, kjer se vpadni
koti priblizˇujejo maksimalnim, lahko vidimo vedno manjˇse razlike med vrednostmi pri
razlicˇnih vitkostih kril. Razlog je v odcepljanju toka iz profila, namrecˇ vedno manj
toka fluida je v stiku s povrsˇino krila [5]. Cˇe bi graf nadaljevali v desno, bi se grafi
vseh vitkosti iztekli v vrednost E = 0.
Graf na sliki 3.16 prikazuje viˇsanje drsnega sˇtevila za najmanjˇse padanje letala od
vpadnega kota α = 0 ◦ do α = 4, 5 ◦ pri vsaki vitkosti krila. Ocˇitne razlike se opazijo le v
najvecˇjem dosezˇenem drsnem sˇtevilu za najmanjˇse padanje letala pri posamezni vitkosti
kril. Razvidne so zgornje vrednosti kolicˇnika najmanjˇsega padanja, te pa so priblizˇno
konstantne za vpadne kote od α = 4, 75 ◦ do α = 8, 5 ◦. Torej lahko govorimo v obmocˇju
kolicˇnika za najmanjˇse padanje pri posamezni vitkosti v odvisnosti od vpadnega kota α,
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Slika 3.14: Koeficient vzgona letala Cy v odvisnosti od koeficienta skupnega upora
letala CxL , za razlicˇne vitkosti kril.
kar pomeni, da bo letalo z dolocˇeno vitkostjo kril, dosegalo enak kolicˇnik najmanjˇsega
padanja v tem obmocˇju.
Poglejmo, kako se spreminja velikost potrebne vlecˇne sile v odvisnosti od vpadnega
kota α, za vsako vitkost kril. S tem bomo ugotovili, pri katerem vpadnem kotu imamo
najmanjˇso porabo goriva pri dolocˇeni vitkosti krila. Enacˇba za velikost potrebne vlecˇne
sile:
Fv =
mg
E
. (3.13)
Vstavimo podatke in dobimo graf na sliki 3.17.
Iz grafa na sliki 3.17 je razviden obstoj vpadnega kota α, pri katerem je potrebna
vlecˇna sila Fv in posledicˇno potrebna mocˇ motorja, najmanjˇsa za dolocˇeno vitkost
kril. V primeru, ko je λ = 30, se to zgodi, ko je vpadni kot α = 4, 5 ◦. Cˇe zdruzˇimo
informacije iz grafa na sliki 3.16 in grafa na sliki 3.17 ugotovimo, da bo letalo imelo
najmanjˇso porabo in najvecˇji dolet, cˇe bo letelo pri pogojih v skrajnem levem delu
obmocˇja konstantnega drsnega sˇtevila za najmanjˇse padanje.
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Slika 3.15: Drsni kolicˇnik E v odvisnosti od vpadnega kota krila α, za razlicˇne
vitkosti kril.
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Slika 3.16: Drsno sˇtevilo za najmanjˇse padanje E3/2, v odvisnosti od vpadnega kota
α, za razlicˇne vitkosti kril.
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Slika 3.17: Potrebna vlecˇna sila Fvl, v odvisnosti od vpadnega kota α.
3.3.4. Sestava krila
Kompozitno krilo zˇelimo zasnovati tako, da se med predvidenim manevriranjem ne
deformira plasticˇno, to pa zˇelimo dosecˇi z najmanjˇso mozˇno tezˇo krila. Krilo je zato
sestavljeno iz segmentov, kateri vsak zase prenasˇa obremenitev za katero je zasnovan.
Krilo je med letom obremenjeno na upogib, strig in torzijo.
Slika 3.18: Presek krila.
Upogib krila prenasˇa pasnica, strig prenasˇa stojina in torzijo prenasˇa lupina med spre-
dnjim robom in zadnjim nosilcem [13]. Presek krila si lahko zamislimo kot skupek teh
komponent, kot je prikazano na sliki 3.18.
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3.3.5. Snovanje horizontalnega stabilizatorja
Eden od parametrov, ki ga moramo dolocˇiti med snovanjem repnih povrsˇin, je rocˇica
horizontalnega stabilizatorja, ki je definirana kot razdalja med aerodinamicˇnima cen-
troma horizontalnega stabilizatorja in krila, kot je prikazano na sliki 3.19.
a.c.
k
a.c.
hs
l
hs
Krilo
Trup
Rep	
l
p
b
p
Slika 3.19: Skica konzolnih palic z dimenzijami.
Ta razdalja sluzˇi kot rocˇica za ustvarjanje momenta horizontalnega stabilizatorja okoli
masnega srediˇscˇa, z namenom ohranjanja vzdolzˇne stabilnosti letala. Dolocˇimo volu-
men horizontalnega stabilizatorja Vh = 0, 8, povzetega za jadralna letala s pomozˇnim
motorjem [14]. Izberemo faktor vpliva trupa na repne povrsˇine Kc = 1, 2 [14]. Izracˇu-
najmo razdaljo lh, z uporabo sledecˇe enacˇbe [14]
lh = Kc
√
4tsatAk Vh = 1, 2
√
4 · 0, 256 · 1, 34 · 0, 8 = 1, 257 m , (3.14)
Iz enacˇbe za volumen horizontalnega stabilizatorja [14]
Vh =
lhAh
tsatAk
, (3.15)
izpostavimo povrsˇino horizontalnega stabilizatorja
Ah =
VhtsatAk
lh
=
0, 8 · 0, 256 · 1, 34
1, 257
= 0, 218 m2 . (3.16)
3.3.6. Snovanje vertikalnega stabilizatorja
Tretja dvizˇna povrsˇina na konvencionalnem letalu je vertikalni rep, ki ima nalogo sta-
bilizirati in kontrolirati letalo po smeri. Enako kot horizontalni stabilizator, mora tudi
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vertikalni stabilizator zagotavljati dovolj velik moment okoli tezˇiˇscˇa letala, da je sta-
bilno in vodljivo po smeri. Izberemo koeficient volumna vertikalnega stabilizatorja za
jadralna letala s pomozˇnim motorjem Vv = 0, 03 [14].
Iz enacˇbe za koeficient volumna vertikalnega stabilizatorja
Vv =
lvAv
bAk
, (3.17)
Izpostavimo povrsˇino vertikalnega stabilizatorja
Av =
VvbAk
lv
(3.18)
Dolzˇina rocˇice vertikalnega stabilizatorja je enaka dolzˇini rocˇice horizontalnega stabili-
zatorja lv = 1, 257m. Vstavimo vrednosti in izracˇunamo povrsˇino vertikalnega stabili-
zatorja:
Av =
VvbAk
lv
=
0, 03 · 5, 7 · 1, 34
1, 257
= 0, 183 m2 . (3.19)
3.3.7. Snovanje konzolnih palic
Konzolne palice snujemo glede na izbrano konfiguracijo repa in potrebnih dimenzij, ki
smo jih izracˇunali med snovanjem horizontalnega in vertikalnega stabilizatorja. Po-
trebno dolzˇino palice lpal na sliki 3.19, izracˇunamo s pomocˇjo zˇe znane oddaljenosti ae-
rodinamicˇnega centra horizontalnega in vertikalnega stabilizatorja, od aerodinamicˇnega
centra krila. lpal je tako
lpal = lh − 3 tsat
4
= 1, 257− 3 · 0, 256
4
= 1, 065 m . (3.20)
Razdaljo med srediˇscˇnicami palic bpal, izpeljemo iz potrebne povrsˇine in vitkosti ho-
rizontalnega in vertikalnega stabilizatorja. Vitkost stabilizatorjev izberemo λs = 4, 6.
Vitkost je definirana
λs =
Ah
t2s
. (3.21)
Izpostavimo tetivo stabilizatorjev ts in jo izracˇunamo
ts =
√
Ah
λ
=
0, 218
4, 6
= 0, 218 m . (3.22)
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Z znano tetivo in povrsˇino stabilizatorjev, izracˇunamo razdaljo med palicama, ki je
bpal =
A
ts
=
0, 218
0, 218
= 1 m . (3.23)
3.3.8. Snovanje trupa
Trup smo snovali okoli vecˇjih komponent ki se bodo nahajale znotraj trupa. To so
sistem s kamero, rezervoar in motor.
Da bi dosegli cˇim manjˇsi upor trupa, smo trup za motorjem letala podaljˇsali, tako
da se motor popolnoma skrije v notranjost trupa. Zaradi podaljˇsanja trupa, se mora
podaljˇsati tudi gred motorja. Motor, gred, propeler in nekaj pomozˇnih strojniˇskih
delov smo tako povezali v samostojen sklop – pogonski sklop letala. Ta je preko proti
vibracijskih vlozˇkov pritrjen na notranje ojacˇitve trupa.
Trup je sestavljen iz aerodinamicˇnega dela – lupine, in strukturalnega dela – ojacˇitev,
ki so vidne na sliki 3.20.
Slika 3.20: Vzdolzˇni prerez trupa
Pritrditev kril na trup letala je izvedena preko sˇtirih vijakov, ki se v trupu pritrdijo
skozi precˇne ojacˇitve trupa in prenasˇajo obremenitve iz trupa na krila. Oblika trupa
tik ob krilu je prilagojena tako, da se zmanjˇsa interferencˇni upor, kot je prikazano na
sliki 3.21.
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Slika 3.21: Sticˇna povrsˇina trupa s krilom s prikazom zaokrozˇitve spoja in skoznjih
lukenj za pritrditev kril.
3.3.9. Snovanje hladilnega sistema za motor
Motor z notranjim izgorevanjem lahko z zrakom hladimo na vecˇ nacˇinov. Prvi nacˇin,
ki je najvecˇkrat uporabljen, predstavlja blok motorja neposredno izpostavljenega zu-
nanjemu toku fluida. Vse druge resˇitve zracˇno hlajenega motorja so izvedene tako, da
je motor v celoti skrit v notranjost trupa, zrak za hlajenje pa s pomocˇjo usmernikov
speljemo iz okolice letala proti bloku motorja. Resˇitve hlajenja se predvsem razlikujejo
po masnem pretoku zraka in zracˇnem uporu ki ga proizvedejo.
Primarni cilj snovanja letala nam narekuje cˇim manjˇsi skupni upor, vzporedno pa
je pri snovanju hladilnega sistema pomemben zadosten pretok zraka za hlajenje mo-
torja. Primerjali bomo dva hladilna sistema, prikazana na sliki 3.22. Prvi sistem je
NACA vstopnik zraka. Deluje tako, da s posebno geometrijo ustvarja podrocˇje nizkega
zracˇnega pritiska, ki fluid iz okolice srka v mesto hlajenja. Drugi sistem imenujemo
zajemalnik zraka, ta je za razliko od NACA vstopnika bolj izpostavljen toku fluida in
deluje tako, da zrak zabija proti mestu hlajenja.
Pri enakih pogojih skozi NACA vstopnik stecˇe priblizˇno 55 odstotkov zraka v primerjavi
z zajemalnikom [15]. To pa sˇe ne pomeni da je zajemalnik nujno boljˇsi, saj je izbira
odvisna od nacˇina uporabe. Tok fluida za NACA vstopnikom je dokaj laminaren, med
tem ko se za zajemalnikom ustvari zelo turbulenten tok [15]. Izbira hladilnega sistema
je tako odvisna tudi od vpliva spremembe toka fluida za sistemom na komponente
za njim. V nasˇem primeru so relativno blizu za vstopnikom zraka postavljene repne
povrsˇine, zato se turbulentnemu toku zˇelimo izogniti.
Sistema preizkusimo na nasˇem modelu trupa letala. Da dosezˇemo enak masni pretok
zraka, bomo primerjali model z enim zajemalnikom in nato sˇe model z dvema NACA
vstopnikoma, vsak od njiju ima enako povrsˇino precˇnega preseka. Tako bomo na
podlagi ustvarjene sile upora na obeh modelih pri enakih pogojih, izbrali tistega z
manjˇso silo upora, masni pretok zraka cˇez hladilno obmocˇje pa bo priblizˇno enak.
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Slika 3.22: Model NACA zracˇnika (levo) in zajemalnika zraka (desno) oznacˇena z
modro.
3.3.9.1. Simulacija toka fluida okrog trupa letala
Najprej smo v programu morali definirati parametre okolja simulacije, kot so tempe-
ratura, tlak, vrsta fluida. Nato smo definirali smer in hitrost otekanja. Natancˇnost
simulacije je odvisna od gostote mrezˇe, katere prostore med cˇrtami program uporabi
za izvajanje simulacije. Viˇsja kot je gostota, natancˇnejˇse rezultate lahko pricˇakujemo.
Na voljo je 8 stopenj gostote, za simulacijo nasˇega projekta smo uporabili stopnjo 5.
Oba hladilna sistema smo postavili v namiˇsljeni prostor z enakimi pogoji, pri hitro-
sti v = 20 m/s. Zahtevali smo rezultate skupnega zracˇnega upora trupa s hladilnim
sistemom Fx.
Slika 3.23: Potek toka fluida cˇez trup z zajemalnikom zraka.
Slika 3.23 prikazuje potek toka fluida cˇez trup z zajemalnikom zraka, dodana je refe-
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rencˇna razpredelnica s prikazom tlaka v Pascal-ih. Skupna sila upora trupa z zajemal-
nikom zraka je povprecˇno Fxz = 4, 7 N.
Slika 3.24: Potek toka fluida cˇez trup z NACA vstopnikom zraka.
Slika 3.24 prikazuje potek toka fluida cˇez trup z NACA vstopnikom zraka, dodana
je referencˇna razpredelnica s prikazom tlaka v Pascal-ih. Skupna sila upora trupa z
zajemalnikom zraka je povprecˇno Fxn = 3, 8 N .
Rezultati pokazˇejo, da ima sistem z dvema NACA vstopnikoma za priblizˇno 19, 5 od-
stotkov manj upora kot zajemalnik zraka, pri enakih masnih pretokih zraka. Za nasˇe
letalo sta torej primerna dva NACA vstopnika zraka, velikost in usmerjenost vstopnikov
za optimalno delovanje pa se prilagodi notranji strukturi okoli motorja.
3.3.10. Snovanje spojev posameznih segmentov
Sedaj ko poznamo gabarite letala in vse kljucˇne mere, lahko dolocˇimo kje in na kaksˇen
nacˇin se bo letalo razstavljalo/sestavljalo. Cilji snovanja spojev segmentov so:
– Minimalni zracˇni upor,
– Hitro razstavljiva/sestavljiva zveza,
– Minimalna tezˇa zveze,
– Enostavna resˇitev,
– Dimenzije posameznih segmentov cˇim manjˇse in
– Tesnost spoja.
Zaradi specificˇnih zahtev vsakega segmenta, resˇitve iˇscˇemo pri vsakem segmentu zase.
3.3.10.1. Snovanje spojev konzolnih palic
Palice so na prednjem delu vpete v krilo, na koncˇnem delu pa so v njih vpete repne
povrsˇine. Zaradi njihove dolzˇine, zˇelimo vsako palico v celoti ustvariti kot segment
zase.
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Slika 3.25: Mesta spojev na palicah, prikazana so z rdecˇimi cˇrtami.
Spoja na eni palici bosta torej dva; eden na zacˇetku, drugi na koncu palice, spojna
mesta prikazujejo rdecˇe cˇrte na sliki 3.25. Prednji spoj, ki spaja krilo in palico ponuja
vecˇ nacˇinov vpetja, vendar bo kakrsˇna koli sprememba pozicije palice glede na krilo,
povzrocˇila vecˇji zracˇni upor. Tako zˇelimo spoj vgraditi v obstojecˇo obliko, torej samo
s pomocˇjo razreza palic. Resˇitve za spajanje cevi po vzdolzˇni osi zˇe poznamo, gre za
oblikovni spoj. Zaradi zahteve po tesnosti spoja, je potrebno spoj oblikovati v konus,
ki ga s pomocˇjo vzdolzˇnega vijaka ohranjamo prednapetega.
Slika 3.26: Vzdolzˇni prerez spoja med krilom in palico.
Na sliki 3.26 je prikazan prerez spoja med krilom in palico. Konzola je del palice.
Palica s konzolo je umesˇcˇena na konicˇni nased, ta pa je preko nosilcev naseda pritrjen
na del palice, ki je spojena s krilom. Vzdolzˇni vijak zaradi preglednosti ni narisan.
Zaradi podobne narave spajanja palic z repnimi povrsˇinami, lahko za spoj uporabimo
enako resˇitev kot za spoj med krilom in palicama.
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Slika 3.27: Vzdolzˇni prerez spoja med palico in repom.
Na sliki 3.27 je prikazan prerez spoja med repom in palico. Konzola je del repa. Rep s
konzolo je umesˇcˇen na konicˇni nased, ta pa je preko nosilcev naseda pritrjen na palico.
Vzdolzˇni vijak zaradi preglednosti ni narisan.
3.3.10.2. Snovanje spojev krila
Na dolocˇitev velikosti delov krila, ki bodo sestavljali celotno krilo, vpliva vecˇ faktorjev:
– mesto vpetja palic
– potek obremenitev kril med letom
– dolzˇina najvecˇjega dela krila
Potek obremenitev kril med letom pove, da se najvecˇje upogibne napetosti v krilu
nahajajo tocˇno na sredini kril, oziroma na korenu vsake polovice krila. Spojnega mesta
na sredini kril se zato zˇelimo izogniti, saj bi se tam dogajale koncentracije sil na robovih
med obema deloma krila. Na tem mestu se najbolj izkazˇe uniformna oblika.
Izlocˇitev spoja na sredini krila nam tako narekuje razdelitev krila na tri dele. Paziti
moramo, da se delitev ne pojavi med vpetjema palic na krilo, saj tam prihaja do
povecˇanih strizˇnih napetosti. Te se pojavijo med upogibom palic pri manevriranju
s horizontalnim stabilizatorjem. Krilo lahko razdelimo na tri enake dele. Sredinski
del, ki prenasˇa najvecˇje obremenitve krila in palic je tako iz enega dela, dolzˇina vseh
segmentov pa je enaka, kot prikazuje slika 3.28.
Sedaj, ko so dolocˇena mesta spajanja krila, lahko zasnujemo nacˇin spajanja. Ponovno
zˇelimo spoj vgraditi znotraj obstojecˇe oblike, saj tako ne prispevamo k zracˇnemu uporu.
Resˇitve za taksˇno spajanje krila zˇe poznamo, gre za konzolno vpetje, prikazano na sliki
3.29.
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Slika 3.28: Tloris letala s prikazom pozicij spojev kril, oznacˇenih z rdecˇo cˇrto.
Slika 3.29: Prikaz spoja odseka krila.
Posamezne segmente krila moramo pri tem povezati, da se napetosti lahko normalno
prenasˇajo.
3.3.11. Izracˇun pozicije tezˇiˇscˇa letala
Prvi izracˇun pozicije tezˇiˇscˇa letala, je v tej stopnji snovanja le dober priblizˇek. Mase
in referencˇne razdalje nekaterih komponent za izracˇun pozicije tezˇiˇscˇa letala so znane,
drugih ne. Tako bomo izracˇunali dober priblizˇek mase vsake vecˇje komponente le-
tala glede na izkusˇnje iz preteklosti in po sledeh drugih obstojecˇih resˇitev. Podatke
za izracˇun pozicije masnega tezˇiˇscˇa letala bomo uporabili v racˇunalniˇskem programu
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XFLR5, ki je razsˇirjena razlicˇica programa Xfoil. Podamo mase in pozicije mas posa-
meznih komponent, ta pa empiricˇno in graficˇno poda resˇitev.
Za okvirni izracˇun mase letala, potrebujemo mase komponent, ki ga sestavljajo. De-
beline materialov bodo povzete iz modelov jadralnih akrobatskih letal z razpetino kril
okrog 7m, kar je dobro izhodiˇscˇe za nasˇe brezpilotno letalo.
Preglednica 3.12: Podatki o masah in referencˇnih razdaljah segmentov letala.
Komponenta Masa v kg Razdalja od nosu v mm
Krilo 2,8 770
Trup 2,2 720
Palice 1,9 1500
Rep 0,3 2400
Sistem s kamero 10 300
Pogonski sklop 3,5 1400
Servomotorji 0,6 1000
Skupaj 21,3 755
Za izracˇun mase krila, potrebujemo mase njegovih komponent, ki so pasnica, stojina,
zadnji nosilec, strizˇna pena in lupina. Material iz katerega so narejene pasnice, stojine,
zadnji nosilec in lupina, je vecˇ plastni kompozit iz eno smernih steklenih vlaken (Uni-
directional fibers), z gostoto okoli 1800 kg/m3. S pomocˇjo volumna vsake komponente
izracˇunamo maso komponent, predpostavimo referencˇne razdalje vsake masne tocˇke,
prikazane v preglednici 3.12 in izracˇunamo skupno masno tezˇiˇscˇe sistema.
Slika 3.30: Pozicije mas in skupno masno tezˇiˇscˇe letala.
Na sliki 3.30 zelene krogle predstavljajo mase in pozicije segmentov letala, ki so nasˇtete
v preglednici 3.12. Z rdecˇo kroglo je ponazorjeno masno tezˇiˇscˇe letala. Skupno masno
tezˇiˇscˇe je tako postavljeno na 36 odstotkih od zacˇetka do konca tetive krila.
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3.3.12. Povzetek osnovnega snovanja
V koraku osnovnega snovanja smo dolocˇili parametre letala, ki najbolj vplivajo na let
in aerodinamicˇnost. Parametri so:
– povrsˇina krila Ak = 1, 33 m
2,
– aeroprofil krila HQ3, 5/12,
– vitkost krila λ = 27,
– velikost in dimenzije repnih povrsˇin,
– dolzˇina konzolnih palic lpal = 1, 065 m,
– oblika trupa,
– hladilni sistem NACA,
– konicˇni spoji palic,
– konzolni spoji delov kril,
– spoj kril s trupom predstavlja vijacˇna zveza in
– pozicija skupnega masnega tezˇiˇscˇa na 36 odstotkih tetive krila.
Slika 3.31: Rezultat osnovnega snovanja brezpilotnega letala.
Letalu smo v tej stopnji snovanja dolocˇili zunanje parametre, kot so potrebne povrsˇine
in razdalje med povrsˇinami. Na sliki 3.31 je rezultat stopnje osnovnega snovanja letala.
3.4. Detajlno snovanje
Do sedaj smo definirali konfiguracijo letala in izracˇunali osnovne karakteristicˇne razda-
lje in povrsˇine. V nadaljevanju bomo izvedli preracˇune za dolocˇitev potrebnih dimenzij
glavnih delov letala, da bo letalo sposobno izvajati manevre s pospesˇkom do 40 m/s2.
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Bremenu, ki deluje na letalo med fazami leta, pravimo faktor obremenitve, in ga
oznacˇujemo z ny. Kadar letalo izvaja horizontalen let in nanj v navpicˇni smeri navzdol
deluje le gravitacijski pospesˇek, pravimo da je obremenjeno s faktorjem obremenitve
ny = 1. Po velikosti, je faktor obremenitve sorazmeren gravitacijskemu pospesˇku,
g = 9, 81 m/s2. Pospesˇek 40 m/s2 tako pretvorimo v faktor obremenitve ny = 4. Da
bomo na varni strani, bomo dodali faktor varnosti fva = 1, 825, tako bomo trdnostni
izracˇun izvajali pri obremenitvi ny = 7, 3.
Osnovni konstrukcijski material letala je kompozit iz steklenih vlaken in epoksidne
smole. Mehanske in fizikalne lastnosti so zbrane v preglednici 3.13, kjer σkom predstavlja
dopustno napetost kompozita in Emkom modul elastcˇnosti kompozita.
Preglednica 3.13: Mehanske in fizikalne lastnosti kompozita iz steklenih vlaken.
Gostota 1800 kg/m3
σkom 600 MPa
Emkom 18, 6 GPa
3.4.1. Trdnostni preracˇun krila na upogib
Najvecˇji upogibni moment na krilu se pojavi v korenu krila, kjer je rocˇica prijemaliˇscˇa
sile vzgona najvecˇja. Da dolocˇimo velikost rocˇice prijemaliˇscˇa sile vzgona, je potrebno
poznati obliko porazdelitve vzgona po krilu. Ker je oblika kril pri nasˇem letalu pri-
blizˇno elipticˇna, lahko poenostavimo, da imamo elipticˇno porazdelitev vzgona po krilu.
Prijemaliˇscˇe sile vzgona tako izracˇunamo z izracˇunom navideznega tezˇiˇscˇa povrsˇine
med krivuljo, ki prikazuje elipticˇno porazdelitev in krilom, kot je prikazano na sliki
3.34. Izracˇunamo razdaljo prijemaliˇscˇa sile vzgona Fy od sredine kril. Potrebujemo le
vzdolzˇno komponento tezˇiˇscˇa cˇetrtine elipse:
lFy =
4 b
2
3 π
=
2 · 5, 7
3 · π = 1, 209 m . (3.24)
Slika 3.32: Prijemaliˇsle sile vzgona pri elipticˇne porazdelitvi vzgona po polovici krila.
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Poleg rocˇice, potrebujemo tudi velikost sile vzgona, oziroma njegovo polovico, saj
racˇunamo trdnostne lastnosti polovice krila. Velikost sile vzgona izracˇunamo s pomocˇjo
tezˇe letala in faktorja obremenitve ny:
Fy = mg ny = 50 · 9, 81 · 7, 3 = 3580, 6 N. (3.25)
S podatki ki jih imamo na voljo, lahko sedaj izracˇunamo najvecˇji upogibni moment
Mk, ki se bo pojavil v krilu letala in je
Mk =
Fy
2
lFy =
3580, 6
2
· 1, 209 = 2164, 1 Nm. (3.26)
Sedaj poznamo upogibni moment, ki se pojavi v korenu krila, za nadaljevanje analize
pa potrebujemo sˇe nekaj kontrolnih mest velikosti upogibnih momentov, ki se pojavijo
po celotni razpetini krila. Kriticˇna mesta, ki so prikazana na sliki 3.33, predstavljajo:
– k1 - spoj krila in palice,
– k2 - spoj delov krila in
– k3 - poljubno mesto za izracˇun potrebne debeline kompozitov.
Slika 3.33: Kontrolna mesta pri upogibu krila.
Z enakim postopkom kot smo izracˇunali velikost najvecˇjega upogibnega momenta, sedaj
izracˇunamo sˇe velikosti upogibnih momentov v podanih kontrolnih tocˇkah. Podatki so
zbrani v preglednici 3.14.
Preglednica 3.14: Velikosti upogibnih momentov krila.
Mesto lk Mk
k1 500 mm 760 Nm
k2 955 mm 457, 46 Nm
k3 2000 mm 66, 21 Nm
Preracˇun trdnosti krila na upogib, zajema dimenzioniranje segmenta krila, ki najbolj
vpliva na upogibno trdnost krila. To je pasnica, ki je najbolj oddaljena od srediˇscˇnice
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aeroprofila. S pomocˇjo izracˇunanih upogibnih momentov na izbranih mestih po razpe-
tini krila, tako izracˇunamo potrebno povrsˇino in geometrijo pasnice, prikazane na sliki
3.34.
Slika 3.34: Precˇni prerez krila z dimenzijami za izracˇun upogibne trdnosti.
Efektivno viˇsino pasnice hef,pas izracˇunamo s pomocˇjo debeline profila na najdebelejˇsem
mestu in okvirno debelino pasnice, ki jo dolocˇimo na dpas = 4mm. :
hefpas = 36 mm− 4 mm = 32 mm , (3.27)
nato izracˇunamo silo Fk
Fk =
Mk
hefp
=
2142, 62
0, 032
= 66957 N, (3.28)
sedaj lahko izracˇunamo potrebno povrsˇino prereza pasnice Apas:
Apas =
Fk
σk
=
66957
600
= 111, 6 mm2. (3.29)
Sedaj po enakem postopku izracˇunamo potrebne povrsˇine pasnice na ostalih izbranih
mestih. S poznanimi povrsˇinami presekov pasnice, izracˇunamo dimenzije posameznega
preseka, rezultati so zbrani v tabeli 3.15. Zaradi lazˇje izdelave, izberemo konstan-
tno debelino pasnice, sˇirina pa se z razponom spreminja tako da ohranjamo potrebno
povrsˇino.
Preglednica 3.15: Izracˇunane dimenzije pasnice krila.
Mesto Fk Apas lpas dpas
k0 66957 N 111,6 mm
2 56 mm 2 mm
k1 46220 N 77 mm
2 39 mm 2 mm
k2 28728 N 48 mm
2 24 mm 2 mm
k3 4832 N 8 mm
2 4 mm 2 mm
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3.4.2. Trdnostni preracˇun krila na strig
Ponovno dimenzioniramo komponento krila, ki najbolj vpliva na strizˇno trdnost celo-
tnega krila, to je stojina. Ta sega cˇez celotno razpetino krila in povezuje zgornjo in
spodnjo pasnico. Dimenzijski komponenti, ki najbolj vplivata na strizˇno trdnost, sta
efektivna viˇsina stojine hef,st in njena debelina dst, prikazana na sliki 3.35. Na izbranih
kontrolnih mestih izracˇunamo potrebno debelino stojine, saj je viˇsina zˇe dolocˇena z
obliko in profilom krila.
Slika 3.35: Prikaz stojine krila z oznakami.
Izracˇun potrebne debeline stojine, pricˇnemo s korelacijo med normalnimi in strizˇnimi
napetostmi
σ = 3τ . (3.30)
Strizˇna napetost τ je v nasˇem primeru definirana z
τ =
Fy
2
ny
Ast
. (3.31)
Enacˇbi 3.30 in 3.31 zdruzˇimo in izpostavimo povrsˇino prereza stojine:
Ast =
3Fv
2
ny
σ
=
3 · 3580
2
· 7, 3
600
= 65, 3 mm2 , (3.32)
s pomocˇjo katere lahko izracˇunamo potrebno debelino dst:
dst =
Ast
hsef
=
65, 3
32
= 2, 04 mm . (3.33)
Z razpetino se stojini zaradi manjˇsanja debeline aeroprofila spreminja efektivna viˇsina,
zato je za optimalno povrsˇino posameznega prereza, potrebno spreminjati debelino
stojine.
Rezultati zbrani v tabeli 3.16, predstavljajo dimenzije prerezov stojine po kontrolnih
mestih.
53
Metodologija raziskave
Preglednica 3.16: Izracˇunane dimenzije prerezov stojine krila.
Mesto Ast hsef dst
k0 65, 3 mm
2 32 mm 2, 04 mm
k1 50, 3 mm
2 20 mm 1, 7 mm
k2 37, 8 mm
2 29 mm 1, 3 mm
k3 12, 3 mm
2 25 mm 0, 5 mm
3.4.3. Trdnostni preracˇun krila na torzijo
Ukrivljen aeroprofil ustvarja vzgon, ki je neenakomerno porazdeljen po viˇsini profila.
Posledicˇno se ustvarja moment okoli aerodinamicˇnega centra profila, ki zˇeli krilo defor-
mirati.
Slika 3.36: Precˇni prerez krila z oznakami torzijske sˇkatle.
Navor okoli aerodinamicˇnega centra prenasˇa tako imenovana torzijska sˇkatla, na sliki
3.36 predstavljena z rdecˇo cˇrto. Sestavljena je iz sprednje in zadnje stojine krila, ter
zgornje in spodnje povrsˇine krila med stojinama. Izracˇunati zˇelimo debelino zgornje in
spodnje plasti krila dpe med stojinama, ki najbolj vplivata na torzijsko trdnost krila.
Za izracˇun aerodinamicˇnega momenta, ki deluje na mestu srednje aerodinamske te-
tive Ma, potrebujemo kolicˇnik momenta, ki je za nasˇ profil Cm = 0, 3 [12]. Sedaj
izracˇunamo:
Ma =
ρv2
2
CmAto tsat =
1, 225 · 502
2
· 0, 3 · 1, 34 · 0, 256 = 157, 6 Nm (3.34)
in nato z uporabo viˇsine torzijske sˇkatle hto izracˇunamo silo Fto, ki pritiska na vzdolzˇni
prerez zgornje in spodnje plasti krila:
Fto =
Ma
hto
=
157, 6
0, 029
= 5434, 5 N . (3.35)
Isˇcˇemo debelino plasti dpe, zato najprej potrebujemo povrsˇino preseka Ato. Izracˇunamo:
Ato =
2Fto
σp
=
2 · 5434, 5
300
= 36, 3 mm2 (3.36)
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in sedaj sˇe debelino plasti
dpe =
Ato
lto
=
36, 3
115, 2
= 0, 3 mm . (3.37)
Moment okoli aerodinamicˇnega centra ki ga ustvarja vzgon krila, ni edina obremenitev
krila na torzijo. V delu krila, kamor je vpeta palica za rep, nastane dodatna obreme-
nitev zaradi vzgona repnih povrsˇin, ki so potrebne za stabilizacijo in vodenje letala.
Med vodoravnim letom so te obremenitve majhne, do velikih obremenitev pa pride v
trenutku, ko letalo iz vodoravnega leta usmerimo v let po navpicˇni krozˇnici. To je tre-
nutek, ko horizontalni stabilizator proizvaja najvecˇji vzgon, ta sila vzgona pa se preko
palic v obliki upogibne napetosti prenese na torzijsko sˇkatlo. Tako nastane v delu od
vpetja palice v krilo, do vpetja krila na trup dodatna torzijska obremenitev. Ta del
moramo zato dimenzionirati na podlagi sesˇtevka dveh torzijskih obremenitev, Ma in
Mpal:
Mamax = Ma +Mpal, (3.38)
Najvecˇja sila vzgona se pojavi pri najvecˇjem koeficientu vzgona horizontalnega stabili-
zatorja, ki je v nasˇem primeru Cyhmax = 1, 6. Informacijo velja za simetricˇen aeroprofil.
Fyh =
ρv2
2
Cyh Ah =
1, 225 · 502
2
· 1, 6 · 0, 218 = 534 N (3.39)
in s pomocˇjo razdalje od aerodinamicˇnega centra horizontalnega stabilizatorja do ae-
rodinamicˇnega centra krila, izracˇunamo moment palice Mpal:
Mpal =
Fyh
2
lh =
534
2
· 1, 257 = 335, 7 Nm . (3.40)
Najvecˇja obremenitev na torzijo, je tako:
Mamax = 157, 6 + 335, 7 = 493, 3 Nm . (3.41)
Potrebna debelina plasti pri najvecˇji obremenitvi, je za odsek med prikljucˇkom palice
in krila ter prikljucˇkom kril na trup, enaka:
dpe =
Ato
lto
=
113, 4
115, 2
= 0, 984 mm . (3.42)
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3.4.4. Trdnostni preracˇun konzolnih palic na upogib
Palice so najbolj obremenjene v trenutku, ko letalo iz vodoravnega leta pricˇne krozˇiti
po navpicˇni krozˇnici z minimalnim polmerom. Takrat sila vzgona na horizontalnem
stabilizatorju obremeni palice kot tocˇkovna obremenitev na koncu konzolnega vpe-
tja. Pojavi se upogibna napetost, s pomocˇjo katere izracˇunamo potrebne dimenzije in
dolocˇimo obliko preseka palic.
V trenutku ko se na horizontalnem stabilizatorju pojavi najvecˇja sila vzgona, sistem
horizontalnega stabilizatorja, palic in vpetja palic na krilo, obravnavamo kot konzolni
nosilec. Tako je posamezna palica obremenjena s polovicˇno silo, proizvedeno na ho-
rizontalnem stabilizatorju. S pomocˇjo izracˇunane razdalje med tezˇiˇscˇem letala in ho-
rizontalnim stabilizatorjem nato izracˇunamo upogibne momente na mestih spojev po
palici.
Slika 3.37: Kontrolna mesta pri upogibu palic.
Najvecˇji moment v palici, se pojavi v tocˇki vpetja palice na krilo. Razdalja od prije-
maliˇscˇa sile Fyh do vpetja palice na krilo lFyh , ki je prikazana na sliki 3.37, je enaka
lFyh = lp +
ts
4
= 1, 065 · 0, 218
4
= 1, 1195 m . (3.43)
Mpalmax =
FyhlFyh
2
=
1, 065 · 534
2
= 298, 9 Nm . (3.44)
Izracˇunajmo sˇe momenta v izbranih kontrolnih presekih. Na sliki 3.37 sta oznacˇena z
l1, ki je od krila oddaljen za 1 m in l2, ki je ok krila oddaljen za 0, 17 m:
Mk2 =
Fyhl2
2
=
534 · 0, 17
2
= 45, 4 Nm (3.45)
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Mk1 =
Fyhl1
2
=
534 · 1
2
= 267 Nm (3.46)
Profil konzolne palice tako dimenzioniramo glede na najvecˇji moment Mpalmax , ki se
pojavi v palici med najvecˇjo obremenitvijo.
Najvecˇja napetost med upogibom, je definirana
σkom =
Mup
Wup
. (3.47)
Izracˇunamo odpornostni moment
Wup =
Mup
σkom
=
298, 9 · 103
600
= 498, 16mm3 , (3.48)
ki je za osno simetricˇen nosilec s steno definiran:
W =
π
32
Di4 − di4
Di
. (3.49)
Izberemo zunanji premer palice Di = 36mm in izracˇunamo notranji premer palice, ki
je di = 34mm. Debelina stene palice je tako 1mm.
3.4.5. Trdnostni preracˇun konicˇnih nasedov v palicah
Ponovno konicˇni nased dimenzioniramo v trenutku najvecˇje obremenitve med letom.
Slika 3.38: Skica konicˇnega naseda ki povezuje dele palic.
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Najvecˇjo napetost v konzoli σkomax , izracˇunamo s pomocˇjo upogibnega momenta Mko1 .
σkomax =
Mko1e1
I1
(3.50)
Za izracˇun vztrajnostnega momenta I1, potrebujemo zunanji in notranji premer cevi.
Zunanji premer Diko1 je omejen z izvedbo resˇitve in je 36 mm, notranji premer pa
izberemo diko1 = 34 mm, kar poda debelino stene dko1 = 1 mm:
I1 =
π
64
(
Di41 − di41
)
=
π
64
(
364 − 344) = 16850, 7 mm4 , (3.51)
in izracˇunamo najvecˇjo napetost v konzoli:
σkomax =
267 · 103 · 18
16850, 7
= 285, 2 MPa . (3.52)
Nato izracˇunamo potrebne dimenzije podpor konzole. Silo Fko1 , izracˇunamo s pomocˇjo
upogibnega momenta Mko1 in razdalje lko1:
Fk1 =
Mk1
lk1
=
267
0, 08
= 3337, 5 N (3.53)
in izracˇunamo potrebno povrsˇino Ako1
Ako1 =
Fko1
σk
=
3337, 5
600
= 5, 6 mm2 . (3.54)
Nato izracˇunamo potrebno debelino podpore konzole konusa dko1
Ako1 = 2tko1dko1 , (3.55)
dko1 =
Ako1
2tko1
=
5, 6
2
= 2, 8 mm . (3.56)
Po enakem postopku izracˇunamo ostale konicˇne nasede, podatki so zbrani v preglednici
3.17.
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Preglednica 3.17: Izracˇunane potrebne debeline konzol dko
Presek Mko [ Nm] σkomax [ MPa] dko [ mm]
1 267 285, 2 2, 8
1.1 267 2, 8
2 45, 4 168, 1 1, 7
2.2 45, 4 1, 7
3.4.6. Trdnostni preracˇun spojnih vijakov med krilom in tru-
pom
Trup in krilo sta spojena z vijacˇno zvezo, saj to omogocˇa hitro razstavljanje/sestavljanje
letala in ob enem kompaktno zvezo brez pomikov kril relativno na trup. Zveza je med
letom obremenjena predvsem na nateg, med pristajanjem in vzletanjem pa tudi na
strig. Predpostavimo, da zˇelimo za zvezo uporabiti sˇtiri plasticˇne vijake, tako lahko s
pomocˇjo znanih mas in obremenitev izracˇunamo potreben premer vijakov. Material za
vijake izberemo Najlon, z dopustno natezno napetostjo σndop = 140 MPa.
Izracˇunamo potrebno povrsˇino prereza vijaka Avi
Avi =
FyL
4
σndop
=
3580
4
140
= 6, 4 mm4 , (3.57)
s pomocˇjo katerega izracˇunamo potreben premer vijaka Divi:
Divi =
√
4Avi
π
=
√
4 · 6, 4
π
= 2, 85 mm . (3.58)
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3.4.7. Povzetek snovanja brezpilotnega letala
Zasnovali smo bezpilotno letalo, ki ima najvecˇjo vzletno tezˇo 50 kg. Letalo je razsta-
vljivo. Krila se odvijacˇijo s trupa in se razdelijo na tri enako dolge dele. Konzolne
palice se odvijacˇijo s kril, prav tako se odvijacˇijo iz repnih povrsˇin. Repne povrsˇine
pa se iz obrnjene V-oblike razstavijo na dve ploskvi. Tako smo dosegli, da najvecˇji del
razstavljenega letala ne presega dveh metrov, kar omogocˇa enostaven transport, kot je
razvidno iz slike 3.39. Spoje delov letala smo zasnovali na podlagi cˇim manjˇsega upora,
kar povecˇuje dolet letala. Podatki o letalu:
– Najvecˇja vzletna masa letala m = 50 kg
– Najmanjˇsa hitrost vmin = 20 m/s
– Najvecˇja dovoljena obremenitev ny = 7, 3
– Razpetina krila bk = 5700 mm
– Povrsˇina krila Ak = 1, 43 m
2
– Aeroprofil krila HQ3, 5/12
– Vitkost krila λ = 27
– Dolzˇina konzolnih palic lpal = 1, 065 m
– Hladilni sistem NACA
Slika 3.39: Prikaz letala in mesta zdruzˇevanja segmentov.
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V diplomskem delu smo snovali brezpilotno letalo, z namenom cˇim vecˇjega doleta in
cˇim daljˇsega trajanja leta. Na podlagi opredeljenih zahtev, smo pricˇeli z izbiro pri-
merne konfiguracije letala. Zadali smo si prioritete snovanja in na osnovi tocˇkovanja
potencialnih resˇitev, dolocˇili osnovno konfiguracijo in konfiguracijo sklopov letala. Pri
konfiguraciji trupa, smo se odlocˇili za integracijo celotne kamere v sprednji del trupa,
kar je korenito spremenilo zasnovo letala, predvsem trupa, kateremu se je volumen v
sprednjem delu povecˇal. Zaradi kamere v sprednjem delu trupa, smo pogonski sklop
letala bili primorani postaviti v zadnji del. Tako smo priˇsli do letala s potisnim pro-
pelerjem. Zaradi pozicije pogonskega sklopa, je uporaba konvencionalnega trupa bila
onemogocˇena, znasˇli smo se z integracijo dveh konzolnih palic, ki povezujejo krila in re-
pne povrsˇine. Koncept letala s potisnim propelerjem se izkazˇe za dobrega, saj konzolne
palice okoli njega sˇcˇitijo propeler in osebje med vzletom in pristankom na platformo.
Na podlagi najvecˇje vzletne mase letala in kolicˇnika vzgona, smo izracˇunali potrebno
povrsˇino kril, pri najmanjˇsi hitrosti letenja. Sledila je analiza vpliva vitkosti kril na
aerodinamicˇne zmogljivosti letala. Z uporabo programa X-foil, smo pridobili podatke o
kolicˇnikih vzgona Cy in upora profila Cx krila, za izbrana Reynoldsova sˇtevila. Program
X-foil dobro deluje le v obmocˇju majhnih vpadnih kotov, za bolj natancˇne podatke,
bi profil morali analizirati v vetrovniku. Izdelali smo analiticˇni program v okolju MS
Excel, ki je na podlagi pridobljenih kolicˇnikov vzgona in upora ter podatkov o le-
talu, racˇunal in iskal najvecˇji kolicˇnik drsnega sˇtevila E, vpadni kot pri najvecˇjem dr-
snem kolicˇniku - α(Emax), kolicˇnik vzgona pri najvecˇjem drsnem kolicˇniku - Cy(Emax),
Reynoldsovo sˇtevilo pri najvecˇjem drsnem kolicˇniku - Re(Emax), drsni kolicˇnik naj-
manjˇsega padanja - E3/2, vpadni kot pri najvecˇjem drsnem kolicˇniku najmanjˇsega pa-
danja - αE
3/2
max), kolicˇnik vzgona pri najvecˇjem drsnem kolicˇniku najmanjˇsega padanja -
Cy(E
3/2
max) in Reynoldsovo sˇtevilo pri najvecˇjem drsnem kolicˇniku najmanjˇsega padanja
- Re(E
3/2
max). Izracˇunali smo parametre letenja za razlicˇne vitkosti kril in iskali vitkost,
pri kateri ima letalo najdaljˇsi dolet, ter najvecˇje trajanje leta. Obseg izracˇunov se je
nanasˇal na vitkosti od 10 do 50. Izracˇun je pokazal, da viˇsja vitkost omogocˇa vedno
vecˇji dolet in cˇas trajanja leta. Rezultat obsega le aerodinamiko letala in ne obravnava
problema konstrukcijske letala. Z viˇsanjem vitkosti krila, prihaja do vecˇjih upogibnih,
strizˇnih in torzijskih obremenitev v krilu, kar viˇsa maso konstrukcije. Z viˇsanjem mase
konstrukcije, pa ostane manj razpolozˇljive mase za gorivo. Tako snovanje letala zah-
teva sprejemanje kompromisov, kjer se vse komponente med seboj prilagajajo. Vitkost
krila smo tako izbrali na podlagi povprecˇne vitkosti kril najsodobnejˇsih jadralnih letal,
to je 27.
61
Rezultati in diskusija
Sledil je izracˇun povrsˇin in razdalj horizontalnega stabilizatorja, vertikalnega stabili-
zatorja in konzolnih palic, kjer smo pazili na staticˇno stabilnost letala. Pri snovanju
trupa smo bili pozorni na razporeditev komponent znotraj trupa, lokacijo ojacˇitev, ae-
rodinamiko in nacˇin pritrditve kril. V sklopu aerodinamike trupa, smo poiskali najbolj
primeren nacˇin hlajenja motorja znotraj trupa. Primerjali smo dva razlicˇna sistema
hlajenja: NACA vstopnik zraka in zajemalnik zraka. Najprej smo dolocˇili masne pre-
toke zraka cˇez vsak sistem, nato smo analizirali vpliv vsakega sistema na upor celotnega
trupa. Z racˇunalniˇsko simulacijo pri enakih pogojih letenja in hlajenja smo priˇsli do
dejstva, da ima trup s sistemom hlajenja z dvema NACA vstopnikoma zraka, za okoli
19, 5 odstotkov manj upora, v primerjavi z zajemalnikom zraka.
Potrebno je bilo dolocˇiti lokacijo in nacˇin zdruzˇevanja posameznih segmentov. Spoj
med krilom in trupom smo izvedli s sˇtirimi vijacˇnimi zvezami, ki segajo cˇez glavne
ojacˇitve trupa. Krilo je razdeljeno na tri dele, med seboj so povezani na nacˇin konzol-
nega vpetja. Taksˇen spoj odsekov kril je standarden, saj so komponente zdruzˇevalnega
sistema skrite v notranjosti, kar ne vpliva na aerodinamiko krila. Vsaka konzolna pa-
lica je razdeljena na dva spoja. S prvim se povezuje na krilo in z drugim na rep. Oba
sta konicˇna naseda, ki sta prednapeta. Izvedba spoja ima zelo majhen upor, saj so vsi
sestavni deli skriti v notranjost.
Naredili smo sˇe trdnostni preracˇun glavnih delov letala, kjer smo dolocˇili debeline in
lokacije materialov. Presenetila je potrebna debelina in posledicˇno masa konzolnih
palic, ki povezujejo krilo in rep, saj smo zaradi aerodinamike izbrali manjˇsi presek. V
kolikor bi potrebovali bolj natancˇne rezultate, bi lahko izvedli simulacijo napetostno
deformacijskega stanja, z metodo koncˇnih elementov.
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5. Zakljucˇki
Namen diplomske naloge je bil zasnovati brezpilotno letalo z najvecˇjo vzletno maso
m = 50kg tako, da bo imelo cˇim vecˇji dolet in bo cˇim dlje v zraku.
1. Pregledali in analizirali smo obstojecˇe resˇitve.
2. Zasnovali smo brezpilotno letalo. Dolocˇili smo konfiguracijo letala in njegovih
sklopov.
3. Preracˇunali smo nekaj osnovnih karakteristik letala, dolocˇili potrebno povrsˇino
kril, horizontalnega in vertikalnega stabilizatorja, izracˇunali smo medsebojne raz-
dalje povrsˇin, da smo zagotovili staticˇno stabilnost letala.
4. Analizirali smo vpliv vitkosti kril na aerodinamicˇne zmogljivosti letala.
5. Zasnovali smo spoje segmentov razstavljivega letala, da povzrocˇajo cˇim manj
parazitnega upora.
6. Letalo smo narisali v 3-D modelirniku in analizirali vpliv razlicˇnih hladilnih sis-
temov za motor na skupni upor trupa letala.
7. Izvedli smo trdnostni preracˇun glavnih segmentov letala in dolocˇili potrebne de-
beline materialov.
8. Dobljeni rezultati pri analizi vpliva vitkosti krila na aerodinamicˇne zmogljivosti
letala kazˇejo, da pri nasˇih parametrih letala, kljub padanju Reynoldsovega sˇtevila,
upor profila ne narasˇcˇa tako izrazito, saj v nasˇem primeru prevladuje upor trupa.
V diplomskem delu smo se osredotocˇili na iskanje aerodinamicˇnih in cenovno ugodnih
resˇitev pri zasnovi brezpilotnega letala. Pri pregledu obstojecˇih resˇitev smo ugotovili,
da imajo nerazumno veliko izboklin in s tem povecˇan zracˇni upor. Zasnovali smo sistem
s kamero, ki je v celoti skrita znotraj trupa in posebne nacˇine zdruzˇevanja segmentov
letala, tako da ti povzrocˇajo cˇim manjˇsi zracˇni upor. Izracˇunali in izbrali smo primeren
hladilni sistem motorja in obliko ter vitkost krila.
Predlogi za nadaljnje delo Za nadaljnje delo pride v uposˇtev raziskava o hibridnih
pogonih in njihovega vpliva na zasnovo letala, ki zna biti znacˇilna. Namrecˇ cˇe upora-
bimo elektricˇni pogon, zanj ne potrebujemo transmisije. To nam omogocˇa postavitev
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propelerja v bol optimalen polozˇaj, kot je npr. na vrh smernega stabilizatorja. Taksˇen
pogon omogocˇa tudi vecˇ prostosti pri izbiri lokacije motorja, oziroma razvrstitve vecˇ
motorjev. S hibridnim pogonom je omogocˇeno zlaganje propelerja v notranjost trupa,
delovanje motorja z notranjim izgorevanjem pa se lahko optimizira za vsako stanje leta.
Letalo bi tako imelo sˇe manj upora, predvsem pa bi se optimizirala poraba goriva.
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